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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
http://www .animal.org.pt/ 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 
socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para activismo animal- 


subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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Pelo fim das touradas no mundo! 
Fight bullfights! 
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Ignição! 


Missão subaquática à Lua 


O astronauta da ESA Jean-François Clervoy e o 
instrutor de astronautas da ESA Hervé Stevenim 
vestiram o papel de Neil Armstrong e Buzz Aldrm 
na semana passada para uma simulação subaquática 
da histórica missão à Lua. 


O treino de astronautas debaixo de água é uma 
forma eficaz de simular ambientes de ausência de 
peso, por longos períodos. 





Na semana passada o conceito de tremmo debaixo fo1 alargado pelos especialistas franceses em mergulho de profundidade da Comex, 
simulando a gravidade da Lua. Isto pode ser conseguido pelo ajuste da flutuabilidade do astronauta — a nossa Lua tem um sexto da 
gravidade que sentimos na Terra. 


A missão Apollo-11 Under The Sea reproduziu os esforços de Armstrong e Aldrm ao chegarem à Lua, há 44 anos — mas debaixo de 
água. 


Os testes iniciais foram feitos na piscina da Comex, em Marselha, França, antes das duas simulações de passeio lunar no Mar 
Mediterrâneo, ao largo de Marselha, a 4 de Setembro. 


Jean-François e Hervé usaram um fato de tremo Gandolfi desenhado pela Comex, baseado no fato espacial russo Orlan. 


Durante a missão, foram recolhidas pelos aquanautas várias amostras de solo, com ferramentas semelhantes às usadas na Lua pela 
tripulação da Apollo-11. 


Jean-Francois é um astronauta experiente que voou em três missões espaciais, no vaivém espacial, incluindo uma viagem à estação 
espacial russa Mir e a reparação do telescópio Hubble. 


Hervé, responsável pelo tremo de passeios espaciais no Centro Europeu de Astronautas na Alemanha, é um instrutor experiente dos 
astronautas da ESA e foi treinado pela NASA, em Houston, bem como pelo Centro de Treino de Cosmonautas Gagarin, na Rússia, 
no fato de astronautas Orlan. 


A experiência dos astronautas foi importante para os engenheiros, os operadores, os coordenadores do teste e os mergulhadores de 
apoio durante o programa de simulação. 


«O fato Gandolfi é volumoso, limita a liberdade de movimentos e exige algum esforço físico — tal como os verdadeiros fatos de 
astronauta. Senti-me mesmo como s estivesse a trabalhar e a andar na Lua,» disse Jean-François. 


Hervé acrescentou, «este fato poderia ser adaptado para melhorar o tremo no Centro Europeu de Astronautas da ESA. As instalações 
de tremno subaquático da Comex são um ambiente extraordinário para simular a Lua ou até mesmo Marte. Senti-me realmente fora 
deste mundo — só a cor da água me lembrou que eu estava na Terra.» 


Este teste subaquático foi um primeiro passo para o desenvolvimento de uma especialidade europeia em simulação de passeios 
espaciais para exploração da Lua, asteróides e Marte. 


Entre os observadores esteve Didier Schmitt, um perito científico da 
Comissão Europeia, que assistiu a partir do centro de controlo de 
missão no centro de investigação do Comex, numa barcaça de 
investigação a flutuar acima da água, o Mimibex. 


O projecto co-financiado pela União Europeia Moonwalk 1rá dar 
continuidade aos projectos de simulação de missões à superficie 
planetária. 


Notícia e imagem: ESA 


Missão GOCE prestes a chegar ao fim 


Depois de mais de quatro anos a mapear a gravidade terrestres, com 
uma precisão única, a missão GOCE está a chegar ao fim e o satélite 1rá 
reentrar em breve na nossa atmosfera. 
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O Explorador de Gravidade e da Circulação Oceânica — GOCE — tem estado em órbita da Terra desde Março de 2009, na mais baixa 
altitude de qualquer satélite de investigação. 


Apelidado de o “Ferrari do espaço”, graças ao seu design fino e aerodinâmico, o GOCE mapeou as variações na Gravidade terrestre 
com um detalhe extremo. 


O resultado é um modelo único do geóide, que é essencialmente uma superfície virtual em que a água não escoa de um ponto para o 
outro. 


Em meados de Outubro, a missão chegará ao seu fim, quando ficar sem combustível e o satélite começar a sua descida em direcção à 
Terra, a partir de uma altitude de 224 km. 


Enquanto a maior parte do GOCE se desintegrará na atmosfera, várias partes poderão atingir a superficie da Terra. 


Não é possível prever onde e quando, mas a área afectada ficará restrita à altura da reentrada. Espera-se que esta aconteça três 
semanas depois de ter acabado o combustível. 


Tendo em conta que dois terços da Terra estão cobertos por oceanos e uma área muito vasta está despovoada, o risco para a vida e 
para os bens materiais é muito baixo. 


Todos os anos atingem o solo cerca de 40 toneladas de lixo espacial, mas o seu tamanho e dispersão implicam que o risco individual 
de ser atingido por um destes pedaços é inferior ao de ser atingido por um meteorito. 


A descida está a ser monitorizada a nível internacional, com o envolvimento do Comité Coordenador Inter-Agências para o Lixo 
Espacial. A situação está a ser monitorizada continuamente pelo Gabimete de Lixo Espacial da ESA, que 1rá emitir previsões de 
reentrada e análise de risco. 


A ESA irá manter os seus Estados Membros e as autoridades de 
segurança em permanente actualização. 


Notícia e imagem: ESA 


Um respirador de fogo 


Esta imagem colorida mostra-nos uma “ejecção de massa coronal”, 
uma poderosa labareda de plasma emitida pelo Sol que lembra um 
dragão a cuspir fogo. 


A atmosfera do Sol — a corona — expulsa estas imensas nuvens de 
plasma magnetizado em direcção ao espaço interplanetário. As 
ejecções de massa coronal são compostas por milhões de toneladas 
de gás, e afastam-se do Sol a vários milhões de quilómetros por 
hora. 


O satélite SOHO captou esta imagem a 4 de Janeiro de 2002. As 
diferentes cores representam a intensidade da ejecção: a cor branca 
assinala as regiões de maior intensidade, o vermelho/alaranjado as 
que têm um valor intermédio, e o azul as mais fracas. 


No centro da imagem está sobreposta uma fotografia do Sol na 
banda do ultravioleta extremo para indicar o tamanho e a 
distribuição das suas regiões activas naquele dia. 





O disco azul que rodeia o Sol serve para bloquear a sua luz directa para se poder estudar os detalhes da corona. 


Quando estas nuvens de plasma atingem o nosso planeta podem criar impressionantes espectáculos de luz sobre os pólos — as 
auroras. As mais intensas provocam tempestades geomagnéticas, que causam apagões ou interrupções nas telecomunicações. 


Esta imagem fo1 publicada na colecção “The Sun as Art” de SOHO no ano 2002. 


Notícia e imagem: ESA 


Um oásis do Sahara 


Nesta imagem, feita pelo satélite japonês ALOS, podemos ver o interior do Deserto do Sahara, em particular o oásis de Al Jawf, a 
sudeste da Líbia. 


Podemos ver a cidade no canto superior esquerdo, enquanto um campo de agricultura irrigado parece Braille, a atravessar a imagem. 
Entre a cidade e os campos podemos ver as duas pistas paralelas do Aeroporto de Kufra. 
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Os campos agrícolas atingem um quilómetro de diâmetro. As formas circulares foram criadas por um pivô central de irrigação, em 
que um longo sistema de canos roda à volta de um poço, no centro de cada campo. Uma vez que praticamente não chove, bombeia- 
se água do subsolo para a Irrigação. 


Com o Deserto do Sahara a ocupar boa parte da Líbia, só 6% do território é adequado à agricultura. Embora a Líbia não tenha rios 
permanentes ou bacias de água, tem vários aquíferos fósseis — bacias subterrâneas naturais que contem enormes quantidades de água 
limpa. 


Estes aquiferos são um legado com cerca de 10 mil anos, quando este território era a casa de rios e lagos, regularmente reabastecidos 
por chuvas. Grandes quantidades de água ensopavam o subsolo, penetrando até aos quatro quilômetros. 


Em 1983 o governo líbio começou o Projecto do Grande Rio Feito pelo Homem, para bombear água dos aquíferos para as zonas 
habitadas da costa, fornecendo água potável e para irrigação. 


Foram construídos milhares de quilômetros de tubos, com mais de seis milhões de metros cúbicos de água a escoarem diariamente 
do coração do deserto até à costa. 


O satélite japonês Advanced Land Observing Satellite (ALOS) captou esta imagem a 24 de Janeiro de 2011 com o seu Advanced 
Visible and Near Infrared Radiometer type-2, que mapeia a cobertura vegetal nas bandas do visível e do infravermelho próximo com 
uma resolução de 10 metros. 


A ESA apoia o ALOS como uma Third Party Mission, o que significa que a ESA usa o seu sistema em terra para fazer a aquisição, 
processar, distribuir e arquivar dados do satélite para a sua comunidade de utilizadores. 


Esta imagem surge no Earth from Space video programme. 


Notícia e imagem: ESA a dra efe 
- (a ps Sa of e ga 

A cidade do conhecimento EP RERE E Pee duo tr ANS 
Esta imagem foi tirada por cima do centro de Atenas, a capital e | | Asse | 
maior cidade grega. 


Conhecida como o berço da democracia, é uma das mais antigas 
cidades do mundo. Durante o período clássico da Grécia Antiga, 
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foi o centro das artes, filosofia e aprendizagem, berço de muitos políticos, escritores e filósofos. 


Junto ao centro da imagem está a famosa Acrópole de Atenas — no alto da cidade. Diversas estruturas antigas, incluindo o Partenon, 
ilustram as civilizações gregas durante mais de um milénio. 


Ah ao pé, a sudeste, está o Templo de Zeus, com as sombras das colunas que sobram a estenderem-se ao longo da relva. Mais a 
nordeste estão os Jardins Nacionais que rodeiam o edifício Zappeion. No canto superior esquerdo dos jardins está o edifício do 
parlamento grego por cima da Praça Sintagma. 


No canto inferior direito podemos ver o grande e branco estádio do Panatinaicos. Construído originalmente para a parte do Atletismo 
dos Jogos do Panatinaicos — em honra da deusa Atena — fo1 reconstruído, aumentado, escavado e reequipado ao longo de séculos. 
Em 1896 recebeu os primeiros Jogos Olimpicos da época moderna, com mais de 240 atletas de 14 nações. 


Esta imagem foi captada a 4 de Janeiro pelo satélite comercial DigitalGlobe WorldView-2 e surge no programa Earth from Space 
video programme. 


Planos da China para a exploração 
interplanetária 


No Congresso Internacional de Astronáutica a decorrer em Pequim a 
China, através da Corporação de Ciência e Tecnologia Aeroespacial, 
apresentou os seus futuros planos para a exploração do Sistema Solar. 


O plano apresentado abrange os anos de 2018 a 2030 e as missões 
variam desde a exploração de Marte com a recolha de amostras da sua 
superfície, até à exploração de Vénus e Júpiter passando por uma 
sonda destinada à exploração solar. 


Em 2018 a China planeia o lançamento de uma sonda que deverá 
orbitar o planeta vermelho mas também colocar um veículo robótico 
na sua superficie. A seguinte missão chinesa para Marte será realizada 
para lá de 2025 com o lançamento de uma ambiciosa missão para a 
descida no planeta vermelho e recolha de uma amostra da sua 
superficie que deverá ser trazida para a Terra. 





Em 2020 está previsto o lançamento de uma sonda que irá estudar o Sol a partir do espaço profundo, complementado assim os 
resultados das missões Kuafu. 


Para além dos planetas do Sistema Solar, a China prevê também a realização de uma missão de acompanhamento de um asteróide e 
posterior descida na sua superfície. 


Vénus também se encontra no horizonte dos 
planos de exploração do Sistema Solar por 
parte da China com o envio de uma missão por 
volta do ano de 2023. Por seu lado, o planeta 
Júpiter será o objectivo de uma missão que 
será lançada em 2026. 


Luzes de dragão 


O passatempo favorito dos astronautas a bordo 
da Estação Espacial Internacional é espantar- 
se com a beleza do nosso planeta. É habitual 
referrem que se torna dificil identificar 
cidades ou outras estruturas construídas pelo 
homem, durante o dia, enquanto dão a volta à 
Terra, a 28 800 km/h. 


No entanto, à noite, as luzes das cidades 
sobressaem relativamente ao escuro do mar e 
do campo. 


As luzes que acendemos nas nossas casas, à 
noite, e as que são utilizadas na iluminação 
das ruas e áreas públicas brilham, revelando a distribuição das pessoas pelo planeta. O astronauta da NASA, Don Pettit, disse que 
cada cidade tem uma “assinatura” característica à noite, com estradas e aeroportos bem distintos. 
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Aqui nesta imagem temos Lisboa, com o sul no topo da imagem. A zona mais brilhante é o centro da cidade. Podem ver-se ainda as 
duas pontes — Ponte Vasco da Gama e Ponte 25 de Abril — que surgem como duas linhas rectas por cima do negro Tejo. Também 
podemos ver Peniche, uma bolha de luz a entrar pelo Atlântico, em baixo na imagem. 


A imagem foi captada em 2012, com a câmara Nightpod da ESA, que compensa o movimento da Estação. O alvo fica firmemente 
centrado para manter o foco da imagem final. Com este aparelho, os astronautas conseguem fazer imagens fantásticas, 
automaticamente, a mais de 400 quilómetros de distância. 


Siga (Wesaoperations e o ESA Flickr para obter imagens de todas as cidades do mundo. 


Notícia e imagem: ESA 


Juno e o seu adeus definitivo à Terra 


A sonda Juno levou a cabo uma manobra de assistência gravitacional no 
dia 9 de Outubro de 2013, iniciando assim a segunda parte da sua viagem 
em direcção ao planeta gigante do Sistema Solar e dizendo adeus de 
forma definitiva à Terra. Esta manobra aumentou a sua velocidade em 7,3 
km/s em relação ao Sol. A hora de aproximação máxima foi às 
1925UTC, estando a 559 km do oceano e a 200 km da costa Sudeste da 
África do Sul. 


A Juno foi lançada às 1625:00,146UTC do dia 5 de Agosto de 2011 pelo 
foguetão Atlas-V/551 (AV-029) a partir do Complexo de Lançamento 
SLC-41 do Cabo Canaveral AFS. Desde o seu lançamento a sonda já 
percorreu mais de 409 milhões de quilómetros. 


A sonda tem como missão estudar a atmosfera de Júpiter como uma 
forma de melhor compreender a origem e evolução do planeta e do 
Sistema Solar. 


(A imagem mostra a Lua vista pela Juno durante a aproximação à Terra). 








Novo Director-geral para a —— —— 
Roscosmos 


O Primeiro-ministro russo, Dmitry Medvedev, nomeou a 10 
de Outubro de 2013 Oleg Ostapenko (à esquerda na 
imagem), antigo Comandante das Forças Espaciais Russas, 
como novo Director-geral da Agência Espacial Federal 
Russa, Roscosmos. 


Ostapenko, que até esta nomeação era Vice-ministro da 
Defesa, substitui Vladimir Popovkm, que deixa a 
Roscosmos após as suas tentativas mal sucedidas para 
transformar uma indústria espacial assombrada por 
lançamentos falhados. 


Medvedev tornou claro que guarda grande expectativas para 
Ostapenko, “Espero que um grande número de problemas, 
que infelizmente têm sido observados nas actividades da 
Roscosmos, sejam ultrapassados com a sua chegada,” disse 
Medvedev num encontro com Ostapenko, uma transcrição 
do qual foi publicada no sítio da Internet do Gabinete 
Russo. “Espero que todos os lançamentos, incluindo os 
futuros, serão levados a cabo segundo os planos 
estabelecidos.” 





Ostapenko tornou-se Comandante das Forças Espaciais Russas em Junho de 2008 e serviu nessa capacidade até ser promovido para 
Vice-ministro da Defesa em Novembro de 2012. 


A sua mais recente nomeação segue uma série de embaraços para o programa espacial russo, sendo o último o desastre de um 
foguetão Proton que transportava três satélite de navegação GLONASS segundos após o lançamento. Esta falha foi atribuída à má 
colocação de sensores de movimento no veículo. 


Imagem: Ministério da Defesa da Rússia e Roscosmos 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 142 / Novembro de 2013 8 


Pyla, a duna em movimento 


A Baia de Arcachon, na região sudoeste de França 
Aquitânia, surge aqui nesta imagem captada pelo satélite 
de observação japonês ALOS. 


No centro da imagem, podemos ver a grande Duna de 
Pyla, um rectângulo alongado, castanho claro. Esta grande 
duna de areia tem cerca de 2,7 km de comprimento e 500 
m de largura, com 110 m de altura. 


O vento e as marés empurram a duna cada vez mais para 
dentro e a cada ano esta avança vários metros, com os 
seus 60 milhões de metros cúbicos de areia a invadirem a 
floresta de pinho e os parques de campismo vizinhos. 


No canto superior direito da imagem está a Baia de 
Arcachon, com os seus viveiros de ostras e quintas. 


Desde o início do século 19, a burguesia de Bordéus 
começou a visitar as margens do Arcachon, acreditando 
nos seus benefícios terapêuticos, do ar marinho e dos 
banhos. A área é popular local de “férias de saúde”. 





O satélite Advanced Land Observation captou esta imagem a 8 de Setembro de 2009. O ALOS foi apoiado como uma Third Party 
Mission, o que quer dizer que a ESA usa as instalações em terra na aquisição, processamento, distribuição e arquivo de dados do 
satélite para a comunidade de utilizadores. 


Em Abril de 2011 o satélite perdeu o peso abruptamente enquanto 
mapeava a costa Japonesa atingida pelo tsunami. 


Esta imagem surge no Earth from Space video programme. 


Notícia e imagem: ESA 


Rosetta: 100 dias para acordar 


Já faltam menos de 100 dias para o caça cometas da ESA, Rosetta, 
acordar da hibernação do espaço profundo, para atingir o destino que 
persegue há uma década. 


Os cometas são os blocos primitivos de construção do Sistema Solar e, Mavermber 2014 
provavelmente, a fonte de boa parte da água na Terra, talvez até 
trazendo para a Terra os ingredientes que ajudaram ao 
desenvolvimento da vida. 


Ao estudar a natureza de um cometa, com um orbitador e um módulo 
de aterragem, a missão Rosetta irá mostrar-nos o papel dos cometas na 
evolução do Sistema Solar. 





A nave Rosetta foi lançada a 2 de Março de 2004, e através de uma série complexa de flybys — três vezes pela Terra e uma por Marte 
— seguiu viagem em direcção ao seu destino: o cometa 67P/Churyumov-Gerasimenko. Passando no caminho e captando imagens 
dos dois asteróides, Steins, a 5 de Setembro de 2008 e o Lutetipara a, a 10 de Julho de 2010. 


Em Julho de 2011 a Rosetta foi posta em modo hibernação para a parte mais fria e distante da viagem, enquanto passava a cerca de 
800 milhões de quilómetros do Sol, perto da órbita de Júpiter. A nave foi orientada com os seus painéis solares virados para o Sol 
para que pudessem receber o máximo de luz solar possível, sendo ainda posta numa rotação lenta para manter a estabilidade. 


Agora, já que o cometa e a nave estão na viagem de regresso ao Sistema Solar interior, a equipa da Rosetta prepara-se para a 
acordar. 


O despertador interno da Rosetta está marcado para as 1000UTC de 20 de Janeiro de 2014. Quando acordar, a Rosetta irá primeiro 
aquecer os seus instrumentos de navegação e depois terá de parar de rodar, apontando a sua antena principal em direcção à Terra, 
para que a equipa em terra saiba que ainda está viva. «Não sabemos exactamente quando é que a Rosetta fará o primeiro contacto 
com a Terra, mas não esperamos que seja antes das 17:45 GMT do mesmo dia,» diz Fred Jansen, o responsável de missão da ESA 
para a Rosetta. «Estamos muito entusiasmados por termos esta meta à vista, mas estaremos ansiosos por avaliar a saúde da nave 
espacial depois de a Rosetta ter passado cerca de dez anos no espaço.» 
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Depois de acordar, a Rosetta ainda estará a cerca de nove milhões de km do cometa. A medida que se aproxima, os 11 instrumentos 
no orbitador e os 10 no módulo de aterragem serão ligados e verificados. 


No início de Maio, a Rosetta estará a dois milhões de km do seu alvo e já no final de Maio 1rá fazer uma manobra essencial para se 
alinhar para o encontro com o cometa em Agosto. 


As primeiras imagens de um distante 67P/Churyumov—Gerasimenko devem chegar em Maio, o que irá melhorar de forma 
extraordinária os cálculos da posição e da órbita do cometa. 


Quando estiver mais próxima, a Rosetta 1rá tirar milhares de imagens que fornecerão mais detalhes sobre as principais características 
do cometa, a sua velocidade de rotação e a orientação do eixo de rotação. 


Notícia e imagem: ESA 


Brasil propõe sistema universal de 
satélites para a observação da 
Terra 


A partilha por todos os países interessados de dados de 
sensoriamento remoto do planeta colectados por um 
sistema integrado de satélites foi a proposta da Agência 
Espacial Brasileira (AEB) apresentada pelo seu presidente, 
José Rarmundo Braga Coelho, no 64º Congresso 
Internacional de Astronáutica (IAC, na sigla em inglês), 
realizado à semana passada em Pequim, na China. 


Esta “constelação de satélites” de utilização universal 
“teria seus custos e gestão também compartilhados entre 
os diversos países”, segundo o presidente. Em sua opinião, 
essa acção integrada se tornaria um dos casos mais 
fantásticos de cooperação entre as nações com benefícios 
mestimáveis para toda a humanidade. 


A proposta, destaca Braga Coelho, teve uma óptima 
recepção por parte da Federação  Astronáutica 
Internacional (TAF, na sigla em inglês) e foi um dos 
assuntos em debate na sessão plenária, que discutiu O 
Desenvolvimento e Perspectivas de Actividades Espaciais 
da China. 


De acordo com o presidente da AEB, esta acção 
= promoveria uma “globalização eficaz de actividades no 
espaço exterior, reduzindo custos e riscos, proporcionando maior difusão do conhecimento sobre o espaço”. Além disso, Braga 
Coelho acredita que um sistema de sensoriamento remoto global traria ganhos consideráveis no desenvolvimento tecnológico, o que 
se traduz em qualificação de recursos humanos em escala universal. 





Além de participar do congresso o presidente também se reuniu com membros da Academia Chinesa de Tecnologia Espacial 
(CAST, na sigla em inglês), para tratar do lançamento do quarto satélite da série CBERS (Satélite Smo-Brasileiro de Recursos 
Terrestres). Desenvolvido em parceria com a China, o Cbers-3 tem lançamento programado para a segunda semana de Dezembro 
próximo. “Conversamos com os dirigentes chineses e conseguimos alterar a agenda de lançamentos que tinha o CBERS-3 listado 
para o dia 27”, diz Braga Coelho. 


No encontro com a CAST debateu-se ainda a agenda espacial entre Brasil e China para os próximos dez anos. O presidente informa 
que “foram consolidados alguns temas já anteriormente discutidos e apresentados outros que pretendemos sejam debatidos e 
analisados entre os dois países ainda antes do lançamento do CBERS-3”. 


Fez parte também da agenda de Braga Coelho visita às instalações da Academia de Tecnologia Espacial de Xangai (SAST, na sigla 
em inglês), às fábricas de equipamentos aeroespaciais e de satélites e ao Instituto de Engenharia de Sistema Aeroespaciais também 
em Xangai. 


O presidente ainda teve um encontro com o presidente da agência espacial ucraniana para tratar de assuntos relacionados à Alcântara 
Cyclone Space (ACS), entidade mantida entre Brasil e Ucrânia para actividades no segmento aeroespacial. 


Noticia: Coordenadora de Comunicação Social/AEB 
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Rover da ESA termina exploração em superfície semelhante a Marte 


Desbravando caminho pelos ventos fortes, as tempestades de pó e o terreno acidentado, o rover de teste da ESA completou a sua 
exploração, à superficie e no subsolo, no Deserto do Atacama, Chile, uma paisagem muito semelhante ao planeta Marte. 


À experiência de cinco dias, com recolha de amostras no campo, ou SAFER, terminou no sábado 12 de Outubro. 


Uma versão inicial do rover da ESA 2018ExoMars, equipado com os protótipos dos instrumentos da ExoMars, foi comandada por 
controlo remoto, a partir do centro de controlo nas instalações em Harwell, Remo Unido, Satellite Applications Catapult. 


Os controladores sentarem-se em frente a uma grande parede de vídeo, combinando dados dos instrumentos do rover com os seus 
próprios mapas 3D. 


Ao longo da simulação dos seis dias marcianos, 
reviram dados do rover para seleccionar novo 
salvos ou trajectórias para investigações 
subsequentes. 


«O objectivo do SAFER é ganhar experiência nos 
testes de campo dos rovers, daí que a equipa de 
controlo remoto tenha trabalhado de forma tão 
realista quanto possível,» explica Michel van 
Winnendael, que supervisiona o teste para a ESA. 


«Fo1 preciso definir bons pontos de observação 
para os instrumentos e uma rota segura. Montado 
o plano, este foi enviado para a equipa em campo 
que depois o enviou para o rover, mantendo-se o 
mais “invisivel” possível para os operadores 
remotos.» 





, a = Isto implicou varrer marcas de pneus de camião e 
até as suas próprias  DEBads para que o centro de controlo remoto não tivesse qualquer pista relativa à posição. O rover ExoMars foi 
usado como “missão de referência” no ensaio, para maximizar o nível de realismo. 


Tal como o verdadeiro rover fará em Marte, o rover de teste — fornecido pela Astrium em Stevenage, Reino Unido apelidado de 
“Bridget” — levava uma câmara panorâmica, equipamento semelhante a uma lente geológica e um radar de penetração para 
identificar locais importantes para escavação. 


À única coisa que o rover não tinha era uma perfuradora, daí que sempre que o centro de controlo ordenava uma escavação a equipa 
no local entrava em campo e escavava manualmente. Isto permitiu ter amostras para testar a análise do radar. 


«Na nossa segunda simulação a equipa de campo descobriu uma camada de rocha que começava a uma profundidade de 60 cm,» 
sublinha Sev Gunes-Lasnet, director de projecto para a RAL Space. «Isto está muito próximo do tipo de características que a equipa 
procurava: análogos dos locais em Marte que possam guardar rastos de vida presente e passada.» 


Um elemento importante no campo de teste foi a sua imprevisibilidade: fortes ventos do deserto e um encontro imediato com o pó 
obrigou a equipa a esconder-se atrás de um amontoado de carros, apesar de o rover não ter tido qualquer problema. 


Notícia e imagem: ESA 


Universidade brasileira terá nova missão 
espacial em 2015 


Pela segunda vez o Programa Microgravidade da Agência Espacial Brasileira 
(AEB) tem a participação do Grupo de Instrumentação Electrônica e Sistemas 
lerciais da Universidade Estadual de Londrina (UEL). O grupo do 
Departamento de Engenharia Eléctrica recebeu R$ 184,48 mil da agência para 
dar continuidade à criação de um instrumento para medir as acelerações de uma 
plataforma de microgravidade. 


A experiência Plataforma de Aquisição para Análise de Dados de Aceleração 
(Paanda) será testada em ambiente simulado de gravidade zero no voo espacial 
previsto para meados de 2015, no Centro de Lançamento de Alcântara (CLA), 
no Maranhão, juntamente com experiências científicas de outras universidades. 
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Em Julho de 2007, o grupo da UEL integrou a Missão Cumã 2, que lançou o VSB-30 V04 (quarto Foguete de Sondagem da série 
VSB-30). Naquela missão foi testada a primeira versão da Paanda. Participaram da missão, além da UEL, os institutos Tecnológico 
da Aeronáutica (ITA), o Nacional de Pesquisas Espaciais (Inpe), o de Aeronáutica e Espaço (IAE) e também o Centro Universitário 
FEI. 


O experimento da UEL entrou para a história da pesquisa aeroespacial do país ao conseguir produzir um protótipo e embarcá-lo no 
VSB-30. O veículo atingiu uma altitude de 250 quilômetros e permaneceu no espaço durante seis minutos em um ambiente de 
microgravidade. 


O ambiente de microgravidade ou ambiente simulado de gravidade zero é obtido quando o veículo sai da atmosfera e entra em queda 
livre. Ele separa-se de seu motor e inicia um procedimento para anular suas rotações. A partir deste instante e enquanto estiver em 
queda no espaço ele estará em microgravidade. 


O coordenador do projecto, professor Marcelo Tosim, espera repetir a experiência de olho no domínio de novas tecnologias. Ele 
explica que o ambiente de microgravidade permite observar determinados fenômenos que seriam impossíveis sob a acção da 
gravidade da terra. Neste ambiente, por exemplo, podem ser realizadas pesquisas biológicas, sintetizados novos materiais e 
substâncias e testados equipamentos electrónicos. 


Os estudantes buscam desenvolver um instrumento capaz de medir níveis de aceleração um milhão de vezes menores que a 
gravidade da terra, de forma a monitorizar o ambiente de microgravidade gerado no veículo em queda livre no espaço. Para isto, o 
instrumento utiliza sensores de aceleração (acelerômetros) de altisssmo desempenho. Apenas para comparação, os controles de vídeo 
Jogos actuais também utilizam acelerômetros e outros sensores para mapear os movimentos do usuário. No entanto, os sensores 
utilizados na Paanda têm uma resolução mil vezes melhor. 


Segundo o professor, o Brasil, apesar de figurar entre as dez maiores economias mundiais, apresenta um grande deficit tecnológico. 
“Esses sensores não são fabricados no pais. Não temos sequer tecnologia para isso”, reclama Tosin. Ele explica que os estudos do 
grupo focam em projectar e construir circuitos e desenvolver técnicas para ler e tratar os sinais oriundos destes acelerômetros. 


“Estes circuitos precisam ter um desempenho melhor que os próprios acelerómetros se quisermos obter as informações de 
aceleração com a qualidade necessária para monitorizar o ambiente de microgravidade do veículo. Além disso, os circuitos 
precisam sobreviver ao ambiente gerado pelo voo em um foguete de sondagem como o VSB-30 até chegarem ao espaço”, 
complementa ele. 


Na primeira missão, em 2007, Tosin conta que o foguete chegou a voar por 15 minutos, atingindo 77.200 km/hora, caindo depois no 
mar a cerca de 160 quilômetros da base de lançamento. O experimento, assim como os demais sete projectos embarcados, foram 
perdidos. Os dados, no entanto, foram recuperados, já que as informações de aceleração puderam ser transmitidas em tempo real, por 
ondas de rádio. 


O voo de um foguete é marcado por turbulências, oscilação rápida de temperatura e alto risco. Por 1sso, antes do procedimento o 
projecto científico passa por testes e ensaios de qualificação que buscam garantir a resistência de todos os materiais e componentes 
utilizados nas piores condições de temperatura e vibração. 


O protótipo passa por um ensaio de vibração, em que é colocado dentro de um aparelho denominado “shaker”, que simula as 
vibrações durante o voo. Numa segunda etapa, é submetido a testes térmicos, que buscam encontrar falhas nos circuitos sob 
variações drásticas de temperaturas. Durante o deslocamento na atmosfera o veículo esquenta rapidamente e a Paanda ultrapassa os 
VER e Fi He RESTA IA 7 + 65 graus. 


Notícia: AEB/Com informações da UEL 
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Terras de mudança 


Nesta imagem de radar do Envisat podemos 
ver lagos e montanhas do oeste do Uganda. 


A área é parte do Rift de Albertine, um braço 
do Rift da África de Leste onde a Placa da 
Somália se está a separar do resto do 
continente. 


No canto superior direito está o Lago George. 
Com o equador a passar mesmo pelo meio, este 
braço de água é reconhecido como uma 
Wetland of International Importance pela 
Convenção de  Ramsar, um tratado 
intergovernamental para o uso sustentável das 
terras pantanosas. As suas águas correm no 
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Canal de Kazinga — conhecido pela sua concentração de hipopótamos e crocodilos do Nilo — até ao Lago Edward, em baixo à 
esquerda. 


As cores nos dois lagos e os canais de ligação indicam as mudanças no nível da água. Nos dois lados do canal, grandes crateras e 
lagos de cratera pintalgam os campos vulcânicos. 


No topo da imagem podemos ver o sopé das Montanhas de Rwenzori na fronteira entre o Uganda e a República Democrática do 
Congo (oeste). 


Com o seu pico mais alto a atingir os 5100 m, a cadeia montanhosa alberga inúmeros glaciares, quedas de água e lagos. No entanto, 
as alterações climáticas afectaram negativamente os glaciares e subsequentemente a vegetação das montanhas e a sua 
biodiversidade. 


A sul das montanhas, as áreas rosa, roxo e verde evidenciam as zonas que sofreram alteração entre as três passagens do radar e que 
compuseram esta imagem. Estas mudanças são primeiro que tudo na vegetação já que a terra aqui está coberta de terrenos agricolas. 
Há mesmo uma linha divisória bem visível onde as actividades agrícolas terminam e as áreas protegidas começam. 


Esta imagem foi criada pela combinação de três aquisições do radar Envisat, a 14 de Junho de 2007, 14 de Fevereiro de 2008 e 3 de 
Julho de 2008, por cima da mesma área e surge no Earth from Space video programme. 


Notícia e imagem: ESA 


Satélite Plank reformou-se 


O satélite Plank, que mapeou a radiação relíquia do Big 
Bang — radiação cósmica de fundo, ou CMB na sigla 
inglesa — com detalhes sem precedentes, terminou a sua 
missão quarta-feira, 23 de Outubro. 


Antes de o “desligarem” definitivamente os controladores 
da missão Planck dispararam dias antes, a 19 de Outubro, 
os propulsores do satélite para esvaziarem os seus 
reservatórios de combustível. Este for um dos passos finais 
para garantir que o Planck terminava a sua missão de 
enorme sucesso de forma completamente segura. 


Um dos dois instrumentos do Planck, o instrumento de 
alta-frequência HFI, esgotou a sua reserva de hélio líquido 
em Janeiro de 2012. Nessa altura o Planck já tinha 
completado cinco observações completas do céu usando tanto o HFI como o par deste detector, o instrumento de baixa frequência 
LFI. 





Desde Janeiro de 2012, a missão realizou mais três observações com o LFI, permitindo aos cientistas refinar os seus dados sobre a 
CMB. Todas as tarefas científicas chegaram, finalmente, ao fim a 3 de Outubro. 


“Nas últimas semanas, temos estado a trabalhar para preparar o Planck para a sua eliminação permanente de forma segura”, diz 
Steve Foley, gestor do programa de Operações com Veículos Espaciais da ESA, no Centro Europeu de Operações Espaciais, em 
Darmstadt, Alemanha. “Isso inclui a 'passivação' da nave e colocá-la numa trajectória que a irá manter numa órbita de 
estacionamento em torno do Sol, muito longe do sistema Terra-Lua, durante centenas de anos” 


Este procedimento é muito semelhante ao que foi usado para o Herschel, a missão “irmã” do Planck, que foi desactivada em Junho. 


“Estas são as duas primeiras missões em que a ESA voou no cientificamente valioso ponto de Lagrange L2, por isso é importante 
estabelecer um bom precedente sobre a forma como terminamos estas missões”, diz Andreas Rudolph, responsável pelas operações 
de missão astronomia no ESOC. 


A 9 de Outubro, os controladores “ordenaram” ao Planck que realizasse um longa manobra de dois dias para se afastar do ponto de 
Lagrange Terra-Sol e começar uma lenta deriva da sua distância da Terra. 


A 21 de Outubro, os propulsores foram novamente ligados para queimar o combustível que ainda restava, um passo importante para 
tornar a nave espacial merte como é exigido pelos protocolos de mitigação de detritos espaciais da ESA. 


“Programâámos o software de bordo para que o Planck não tente reactivar automaticamente os transmissores, desligâmos as 
baterias e desactivâmos os mecanismos de protecção a bordo”, disse Steve. 


“O passo final foi o simples ato de desligar os transmissores. O Planck foi silenciado e nunca mais iremos receber um sinal dele. 
Isto é importante porque não podemos causar interferência de rádio para qualquer missão no futuro.” 
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Este último passo aconteceu quarta-feira, 23 de Outubro, durante uma pequena cerimônia, na qual Jan Tauber, cientista do projecto 
da ESA que dedicou mais de uma década e meia à missão Planck, enviou o comando final. 


“No ESOCL, o nosso objectivo é manter as missões vivas e produtivas, por isso o envio de um comando de encerramento é muito 
dificil”, diz Paolo Ferri, chefe de operações da missão. 


“O fim desta notável missão científica já estava previsto terminar quando a reserva de hélio líquido se esgotasse, mas pareceu-nos 
apropriado que fosse um colega da equipa cientifica a enviar o comando final, que de uma vez por todas silenciou a nave espacial 
Planck” 


Notícia e imagem: ESA 


E o nome da estação espacial 
chinesa é... Tiangong? 


A Chma tem-nos habituado a uma variedade de 
designações para os seus novos programas espaciais, 
tendo até recentemente (e na linha do que já havia feito 
para a estação espacial modular) criado uma votação 
para escolher o nome do seu primeiro veículo lunar. 
Assim, foi com alguma surpresa que foi anunciado que o 
nome da estação espacial modular será “Tiangong”, há 
semelhança da designação que tem sido utilizada para 
nomear a estação espacial TG-1 Tiangong-l e TG-2 
Tiangong-2, esta a ser lançada nos primeiros meses de 
2015. 


Assim, a estação espacial modular será então designada 
TG Tiangon (Palácio Celestial), com o seu módulo base 
a ser designado TH Tianhe (Harmonia dos Céus). O 
módulo experimental n.º I será designado WT Wentian 

Ci ema PEA no. : (Em busca dos Céus) e o módulo experimental n.º II será 
a XT Xuntian Era dis Céus). Ea imente os veículos de carga serão designados TZ Tianzhou (Navio ou Barco 
Celestial). 





O fim para o ATV-4 “Albert Einstein' 


Chegou ao fim a missão do veículo de carga europeu ATV-4 “Albert Einstein”. Após se separar do módulo Zvezda às 0855SUTC do 
dia 28 de Outubro de 2013, o ATV-4 permaneceu em órbita durante mais quatro dias, preparando a sua reentrada. 


— Duas manobras efectuadas às 
- 0835UTC e às 1128UTC do dia 2 
| de Novembro, colocaram o 
| veículo numa órbita com um 
perigeu a -70 km de altitude 
(Jonathan McDowell, Jonathan 's 
Space Report n.º 688) levando-o 
a reentrar na atmosfera terrestre. 
O último sinal foi recebido a 
partir do ATV-4 às 1204UTC. A 
reentrada deu-se sobre o Oceano 
Pacífico. 
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Voo espacial tripulado 
Obituário 
Malcom Scott Carpenter 


(N. 1/ Maio / 1925 — F. 10 / Outubro / 2013) 


Um dos originais sete magníficos do Programa Mercury, Malcom Scott 
Carpenter participou no segundo voo espacial orbital dos Estados Unidos 
e for também pioneiro na exploração dos oceanos, tornando-se no 
primeiro astronauta / aquanauta. 


O único voo espacial de Carpenter, Mercury-Atlas 7 a 24 de Maio de 
1962, teve uma duração de 4 horas 56 minutos e 5 segundos, durante o 
qual realizou três órbitas da Terra. O voo de John Glenn três meses antes 
havia provado que um astronauta poderia sobreviver no espaço, então a 
tarefa de Carpenter seria a de provar que um astronauta poderia trabalhar 
no espaço. O seu plano de voo estava cheio com experiências científicas 
que incluiam a observação de sinais luminosos na superficie e a 
separação de um balão preso por um cabo. 





Carpenter descobriu os misteriosos pirilampos de John Flenn quando embateu nas paredes da sua cápsula espacial, dando origem a 
uma nuvem de partículas luminosas. Tentou reproduzir a desorientação relatada pelo cosmonauta soviético Gherman Titov (mais 
tarde revelado como o primeiro caso de enjoo espacial ou síndrome de adaptação espacial), mas o conseguiu. E transmitiu saudações 
via rádio — em Castelhano — para os controladores no solo localizados em Guaymas, México. 


Constantemente distraído e atrasado em relação às suas tarefas previstas para a missão ao longo do voo, Carpenter utilizou muito do 
combustível de controlo de atitude e foi forçado a executar a ignição dos seus retro-foguetões de forma manual. Foi bem sucedido 
nesta tarefa, porém um pouco atrasado, levando a que a cápsula Aurora-7 viesse a amarar a mais de 370 km de distância da zona 
prevista. Carpenter saiu da sua cápsula flutuante para um bote salva-vidas para esperar pelos nadadores salvadores e pelas 
embarcações de recolha, que começariam a chegar 40 minutos mais tarde. Os minutos de incerteza acerca da sobrevivência de 
Carpenter criaram um momento de tensão para o programa espacial americano. O repórter da CBS, Walter Cronkite, referiu que 
temia que a América havia “perdido um astronauta”. 


A performance de Carpenter levou a que não fosse designado para outra missão a (surgiram rumores de que o director de voo 
Christopher Kraft o havia informado de que não haveria de voar 

mais no espaço). Foi designado para o programa de 
desenvolvimento do módulo lunar e também trabalhou como 
assistente executivo do director do Centro Espacial Tripulado. 


Na Primavera de 1968 Carpenter deixou a NASA para participar no 
programa Man-in-the-Sea da Marinha dos Estados Unidos e no 
Verão passou 30 dias a viver e a trabalhar no leito oceânico a bordo 
do Sealab-II. Carpenter foi o líder de duas das três equipas que 
passaram um total de 45 dias a uma profundidade de mais de 60 
metros. 


Regressando ao programa espacial, Carpenter era responsável pela 
ligação com a Marinha norte-americana para o treino de gravidade 
zero em ambiente subaquático quando sofreu uma lesão num 
cotovelo num acidente de mota nas Bermudas. Com o seu status de 
voo sendo mais questionado, Carpenter deixou de vez a equipa de 
astronautas a 10 de Agosto de 1967. 


M. Scott Carpenter nasceu a 1 de Maio de 1925, em Boulder — 
Colorado, e frequentou aí o ensino secundário. Os seus pais 
separaram-se quando tinha 3 anos de idade e quando a sua mãe foi 
institucionalizada para tratamento da tuberculose, Carpenter foi 
criado por uma família amiga. Mais tarde descrever-se-ia como um 
adolescente de «trato infernal». 
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Após terminar o ensino secundário em 1943, Carpenter ingressou no programa de treino V-5 da 
Marinha dos Estados Unidos, que tinha como objectivo fornecer aos potenciais pilotos tremo 
acadêmico avançado ao mesmo tempo que lhes era foenecida experiência básica de pilotagem. A 
Segunda Guerra Mundial terminou antes de Carpenter finalizar o programa e após várias 
permanências no Iowa e na Califórnia, terminou como estudante na Universidade do Colorado, 
formando-se em Engenharia Aeroespacial. Recebeu o seu bacharelato em ciências em 1962. 


Regressou à Marinha em 1949 e finalmente obteve as suas asas, seguindo o treino na Florida e no 
Texas. Nomeado para o Esquadrão de Patrulhamento n.º 6, tripulou missões anti-submarinas, 
vigilância naval e colocação de minas no Mar Amarelo, no Mar do Sul da China e no Estreito da 
Formosa durante a Guerra da Coreia. Regressando aos Estados Unidos em 1954, frequentou a 
Escola Naval de Pilotos de Teste em Patuxent River, Maryland, e permaneceu no seu Centro 
Naval de Testes até 1957. Depois, frequentou a Escola Geral da Marinha e a Escola de 
Inteligência Aérea da Marinha em 1957 e 1958, e foi nomeado como oficial de inteligência a 
bordo do porta-aviões USS Hornet quando foi seleccionado para a NASA em Abril de 1959. 


Como astronauta, Carpenter serviu como suplente de John Glenn para a missão Mercury-Atlas 6, 
e foi nomeado para a missão MA-7 quando o seu piloto original, Donald Slayton, foi removido 
do voo. 





Como piloto Carpenter acumulou mais de 3.500 horas de experiência de voo, incluindo 700 horas em aviões a jacto. 


Após deixar a NASA serviu como assistente para as Operações de Aquanautas para o Sealab-III até se reformar da Marinha dos 
Estados Unidos com a patente de comandante a 1 de Julho de 1969. Desde então foi Engenheiro Aeronáutico e Consultor Ambiental 
para lá de estar envolvido na criação de abelhas. 


Em 1989 serviu com o seu filho Marc como porta-voz comercial para os automóveis Buick. A sua novela “The Steel Albatross” foi 
publicada em Janeiro de 1991, obtendo baos críticas. 


M. Scott Carpenter foi o 4º ser humano e 2º astronauta norte-americano a realizar um voo espacial orbital quando tripulou a cápsula 
espacial Aurora-7 a 24 de Maio de 1962 (Scott Carpenter foi o 6º ser humano a viajar no espaço). 


Recentemente Carpenter havia sofrido um acidente vascular cerebral que o havia deixado bastante incapacitado. No entanto, não foi 
adiantada a causa do seu falecimento. 


Dmitri Alexeievich Zaikin 
(N. 29 / Abril / 1932 — F. 20 / Outubro / 2013) 


Dmitri Alexeievich Zaikin nasceu a 29 de Abril de 1932, em Yekaterinovka 
(Salsk) — região de Rostov. Frequentou a escola espacial da Força Aérea de 
Rostov e depois a Escola Superior da Força Aérea de Armavir. Foi transferido 
para a Escola Superior da Força Aérea de Frunze, Chernigiv, formando-se em 
1954 juntamente com o também futuro cosmonauta Andrian Nikolayev. Nos 
cinco anos seguintes serviu como piloto de caça na Bielorrússia. 


Zaikin foi um dos primeiros cosmonautas seleccionados em Março de 1960. 
Serviu como Comandante Suplente de Pavel Belyayev na missão Voskhod-2 
em 1965, substituindo Viktor Gorbatko, devido a razões médicas. Em Abril de 
1968 encontrava-se a treinar para comandar uma missão espacial militar Almaz 
quando um exame médico veio a revelar que tinha uma úlcera, 
desqualificando-o assim por razões médicas. Deixou a equipa de cosmonautas 
em Outubro de 1969. 


Enquanto permaneceu na equipa de cosmonautas, Zaikin formou-se em 1968 
na Academia de Engenharia da Força Aérea em Zhukovsky. 


Após a sua desqualificação serviu como adjunto do grupo de candidatos a 
cosmonautas, supervisionando o tremo dos 9 pilotos e engenheiros 
seleccionados em Maio de 1970. Entre 1972 e 1987 foi Engenheiro Sénior no 
Centro de Tremmo de Cosmonautas “Yuri Gagarin”, trabalhando nos simuladores 
de voo e equipamento de bordo. Trabalhou no Centro de Treino de 
Cosmonautas até 1996. 


O cosmonauta Dmitri Zaikin faleceu no dia 20 de Outubro de 2013. 
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Alexander Alexandrovich Serebrov 
(N. 15 / Fevereiro / 1944 — F. 12 / Novembro / 2013) 


Alexander Alexandrovich Serebrov nasceu a 15 de 
Fevereiro de 1944 em Moscovo, tendo frequentado o 
Instituto Técnico de Física de Moscovo, formando-se 
em 1967. Posteriormente, permaneceu naquele instituto 
como estudante graduado e investigador até obter o seu 
grau de ciências técnicas em Física em 1976, seguindo 
depois para a secção Petrov da NPO Energia. 


Em Dezembro de 1978 é seleccionado como candidato a 
engenheiro cosmonauta, trabalhando inicialmente na 
cápsula Soyuz T. A sua primeira nomeação surge em 
1982 ao substituir a investigadora Irma Pronma na 
tripulação da Soyuz T-8. 


Entre 1983 e 1989, Alexander Serebrov levou a cabo 
um intenso tremo ao servir como engenheiro de voo 
suplente para a missão Soyuz T-14, Soyuz TM-2, Soyuz 
TM-5 e Soyuz TM-7. Serebrov havia sido designado 
como membro da tripulação principal da Soyuz TM-S, 
mas depois passou para a tripulação suplente. Tendo 
consecutivamente passado de tripulação em tripulação 
em 1988/1989 devido aos atrasos na preparação do 
módulo Kvant-2 que transportava a unidade individual 
de manobra Ikarus. 


À primeira missão espacial de Serebrov teria lugar 19 e 
27 de Agosto de 1982, sendo lançado a bordo da Soyuz 
T-7 juntamente com Leonid Popov e Svetlana 
Savitskaya, a segunda mulher a viajar no espaço. 
Serebrov foi o 52º cosmonauta soviético e o 110º ser 
humano (juntamente com Svetlana Savitskaya) a 
realizar uma missão espacial orbital. A sua primeira 
missão teve uma duração de 7 dias 21 horas 52 minutos e 24 ends A segunda missão de Serebrov seria a bordo da Soyuz T-8 
lançada a 20 de Abril de 1983. A bordo seguiam também os cosmonautas Vladimir Titov e Gennady Strekalov, e a missão destes 
homens Seia a permanência a bordo da Salyut-7 durante um período de oito meses. No entanto, durante o primeiro dia em órbita um 
problema com o radar de aproximação levou a que a missão fosse cancelada e a Soyuz T-8 regressava à Terra a 22 de Abril após um 
voo de 2 dias O horas 177 minutos e 48 segundos. Alexander Serebrov foi o 27º cosmonauta soviético e o 46º ser humano (juntamente 
com Gennadi Strekalov) a realizar duas missões espaciais. 





Na sua terceira missão espacial Serebrov seria o primeiro cosmonauta a voar a unidade Ikarus semelhante à unidade MMU norte- 
americana. A 1 de Fevereiro de 1990, durante uma actividade extraveicular de cerca de 5 horas, Serebrov testou a Ikarus, afastando- 
se da escotilha do módulo Kvant-2. No entanto, e ao contrário do que havia acontecido durante os testes em órbita da unidade norte- 
americana, Serebrov permaneceu ligado à estação espacial Mir por um cabo de segurança. Durante esta permanência a bordo da Mir, 
Serebrov juntamente com o seu Comandante Alexander Viktorenko, realizaram mais quatro passeios espaciais, procedendo à 
instalação e remoção de equipamento cientifico mo exterior da Mir. Os dois homens também testaram um novo fato espacial 
extraveícular, tendo-se repetido os testes com a unidade Ikarus a 5 de Fevereiro. 


Lançados a 5 de Setembro de 1989 a bordo da Soyuz TM-8, Viktorenko e Serebrov acoplarem com a Mir após a resolução de 
problemas com o sistema de aproximação e acoplagem. A tripulação procedeu à reactivação da estação espacial que se encontrava 
desocupada desde Abril de 1989 e prepararam-se para a chegada do módulo Kvant-2. Porém, novos atrasos levaram ao adiamento do 
lançamento deste módulo que transportava a unidade Ikarus e os novos fatos extraveículares. Este adiamento levou a que os dois 
homens tivessem de reformular a permanência da estação espacial. O Kvant-2 seria colocado em órbita a 26 de Novembro de 1989, 
tendo acoplado com a Mir a 6 de Dezembro. A viagem do Kvant-2 viu-se afectada por vários problemas técnicos, entre os quais a 
abertura de um dos painéis solares e problemas com o computador de bordo. 


A Soyuz TM-8 regressaria à Terra a 19 de Fevereiro de 1990 com os dois homens a entregarem a estação espacial ao aos 
cosmonautas Anatoly Solovyev e Alexander Balandin que haviam sido lançados a bordo da Soyuz TM-9 a 11 de Fevereiro de 1990. 
A terceira missão de Strekalov teve uma duração de 166 dias 6 horas 58 minutos e 16 segundos, sendo o 19º cosmonauta soviético e 
o 38ºser humano a realizar três missões espaciais. 
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A quarta missão de Serebrov teria lugar entre 1 de Julho de 1993 e 14 de Janeiro de 1994. Lançado a bordo da Soyuz TM-17 
juntamente com Vladimir Tsiblhev e com o francês Jean-Pierre Haigneré, Serebrov realizaria mais cinco actividades extraveiculares. 
A missão ficou marcada por uma colisão entre a Soyuz TM-17 e a estação espacial Mir quando a tripulação se preparava para 
regressar à Terra. Esta missão teve uma duração de 196 dias 177 horas 45 minutos e 22 segundos, e Alexander Serebrov tornou-se no 
3º cosmonauta soviético e no 19º ser humano a realizar quatro missões espaciais. 


No total, Serebrov acumulou 3772 dias 22 horas 53 minutos e 50 segundos de experiência em voo espacial. 


Após terminar a sua carreira como cosmonauta a 10 de Maio de 1995, Serebrov trabalhou na Corporação RKK Energia “Sergei 
Korolev”. 


Alexander Serebrov faleceu a 12 de Novembro de 2013. 
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Lançamentos orbitais em Setembro de 2013 (Parte II) 


Em Setembro de 2013 foram levados a cabo 11 tentativas de lançamentos orbitais sendo todas bem sucedidas e colocados em órbita 
21 satélites operacionais, sendo um deles tripulado. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Setembro de 2013 foram 
realizados 4966 lançamentos orbitais bem sucedidos, 441 lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 8,9% do total 
e a uma média de 8,0 lançamentos por ano neste mês. É no mês de Janeiro no qual se verificam menos lançamentos orbitais (294 
lançamentos que correspondem a 5,9% do total de lançamentos com uma média de 5,3 lançamentos) e é no mês de Dezembro onde 
se verificam mais lançamentos orbitais (492 lançamentos que correspondem a 9,9% do total de lançamentos com uma média de 8,9 
lançamentos). Até ao final de Setembro de 2013, o total de lançamentos orbitais em 2013 corresponde a 1,13% do total de 
lançamento desde 1957, tendo sido realizadas 5311 tentativas de lançamentos orbitais das quais 345 falharam. 
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Cygnus para a ISS 


A missão de ensaio Antares A-ONE realizada a 21 de Abril de 2013, teve como função validar o sistema de lançamento de classe 
média Antares. Este lançamento foi a operação final de desenvolvimento que abriu as portas à missão de demonstração da entrega de 
cargas na estação espacial internacional ao abrigo do contrato Commercial Orbital Transportation System (COTS) realizado com a 
agência espacial norte-americana. Nesta missão de demonstração, a Orbital enviou mantimentos para a ISS ao abrigo do contrato 
Commercial Resupply Services (CRS) com a NASA e a missão representou o culminar do maior desenvolvimento de um produto 
por parte da empresa norte-americana ao longo dos seus 30 anos de história. 


O foguetão Antares 


O foguetão Antares (anteriormente designado Taurus-2) é um veículo lançador a dois estágios projectado para proporcionar um 
acesso fiável e de baixo custo à órbita terrestre e à órbita de escape para cargas de 
classe média com um peso de 5.000 kg. O Antares foi projectado para ser um EE 
lançador altamente fiável para cumprir os critérios de Categoria 3 da NASA e de “Ban 
missões similares para o Departamento de Defesa dos Estados Unidos, incorporando 
subsistemas já testados em voo para assim reduzir os custos de desenvolvimento, 
tempo de preparação e riscos. 


O primeiro estágio do foguetão Antares utiliza dois motores AJ26-62, sendo a 
propulsão do segundo estágio fornecida por um motor de combustível sólido Castor- 
30B (baseado na herança do motor Castor-120). Está também disponível um segundo 
estágio opcional Castor-30XL, um terceiro estágio de bi-propolente BTS (Bi- 
propellant Third Stage) e um terceiro estágio baseado no motor Star-48. O primeiro 
estágio foi desenvolvido em conjunto entre a OSC e as empresas ucranianas KB 
Yuzhnoye e PO Yuzhmash. 


O motor AJ626-62 é uma modificação do venerável motor russo NK-33 por sua vez 
derivado do motor NK-15 desenhado e construído em finais dos anos 60 e princípios 
dos anos 70 e que eram inicialmente destinados ao foguetão lunar soviético N-1. As 
modificações introduzidas no motor abrangeram a introdução de sistemas 
electrónicos, a sua qualificação para a utilização de propolentes norte-americanos e a 
modificação do seu sistema de orientação. 


Sendo um lançador de classe média, o Antares preenche o espaço existente entre o 
foguetão Minotaur-IV (de classe leve e média) e os foguetões Delta-IV e Atlas-V. 


O foguetão utilizado no voo inaugural era designado Antares-110. Este código será 
utilizado para designar as diferentes variantes do lançador, onde o primeiro digito 
(que será sempre “1”) indica o primeiro estágio standard, o segundo dígito (“1º — | s = 
Castor-304A, “2” — Castor-30B, “3º — Castor-30XL) indica o segundo estágio e o terceiro digito (“0” — não existente, “1º — BTS, *3º — 
Star-48BV) indica o terceiro estágio. 


1º Estágio 2º Estágio Carenagem 


Estrutura do tanque Alumínio - 


Propulsão AJ26-62 (2x) Castro-30B 





Propolente LOX/RP Sólido 
Força (kN) 3.265 (nm) / 3.630 (vácuo) 293,4 (médio) / 395,7 (max) 


2,36 (encontrando-se no 
Diâmetro (m) 3,9 interior da carenagem de 
protecção) 


4 
NO 


Comprimento (m) 
Pressurização Hélio gasoso - 
Controlo de atitude TVC hidráulico TVC electromecânico 


Separação Fixação por parafusos Anel não contaminante Anel não contaminante 





SO 
NO 
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Antares 





Expanded View 


Payload Fairing 


Diameter: 3,9 meters 
* Height: 9.9 meters 


* Structure: Honeycomb core, 
composite face 


* Separation: Non-contaminating 
frangible ring 


Stage 2 

* ATK CASTOR? 30B solid 
motor (CASTOR 120 heritage) 
with thrust vectoring 


- MACH avionics 


Optional Stage 2 

* ATK CASTOR 30XxL 
solid motor with 
thrust vectoring 
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48-Based Third Stage 

- ATKSTAR 48BV 
high energy upper 
stage solid rocket 
motor 





“ Thrust vector 
guidance and control 

“ 3-axis stabilized 
satellite orbit 
Insertion 


Optional Bi-Propellant Third Stage (BTS) 
Helium pressure regulated bi-propellant 
propulsion system using nitrogen tetroxide 
and hydrazine (Orbital GEÓStar'M bus 
heritage) 





Stage 1 


* Iwo Aerojet A|26-62 engines with independent thrust 
vectoring 


* Liquid oxygen/kerosene fueled 


* Orbital responsible for system development 
and integration 


- Core tank design and design verification by 
KB Yuzhnoye (Zenit-derived) 


* Core tank production by Yuzhmash 


* Avionics stage controller uses flight-proven Orbital MACH 


components 
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Key Contacts 


Mark Pieczynski, VP Southern California 
Engineering Center and Space Launch 
Business Development 

714/6/7-2444, pieczynskimarkidorbital.com 


Warren Frick, Program Manager 
Advanced Projects 
703/948-8 192, frickwarrenDorbital.com 
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O sistema Cygnus é um sistema de baixo risco que 
incorpora elementos de tecnologias já existentes 
provenientes da Orbital e dos seus companheiros 
no programa. A Cygnus consiste num módulo de 
um módulo de carga 
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de duas asas solares fixas capazes de gerar 3,5kW. O seu sistema de propulsão consome N5H, / MON-3 ou somente N,H4. A 
secção pressurizada pode transportar 2.000 kg de carga (ou 2.700 kg na versão melhorada), tendo um volume pressurizado de 18,9 
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A missão Cygnus Orb-D 
(COTS Demo) 


Preparando o caminho 


Em finais de Junho de 2009 a 
Orbital Sciences Corporation 
juntamente com a NASA e com 
dignitários locais e regionais, 
lançava a primeira pedra para a 
construção das instalações na 
Plataforma de Lançamento LP-0A 
no MARS Wallops Island. Os 
trabalhos que então se iniciaram 
levaram à construção das 
instalações de integração 
horizontal (Horizontal Integration 
Facility — HIF) onde o foguetão 
NT TOTA 7 lançador então | denominado 
Taurus-Il seria montado, as 
instalações de processamento de 
propolentes líquidos que ria 
proporcionar os propolentes para o 
lançador, uma nova plataforma de 
lançamento que foi construída no 
local da velha plataforma dos 
foguetões Conestoga, e a 
renovação das instalações de 
processamento de carga que iriam 
ser utilizadas pelo veículo Cygnus. 
Na altura esperava-se que as obras de construção estivessem finalizadas em finais de 2010 e que o primeiro voo de demonstração 
do Taurus-II tivesse lugar em princípios de 2011. 





Em Julho de 2009 era anunciado em paris que o contrato para a construção de nove secções de carga pressurizadas para o veículo 
Cygnus havia sido atribuído à Thales Alenia Space. Anteriormente, no mês de Junho, a OSC assinava um contrato com a Applied 
Aerospace Structures, Stockton — Califórnia, para o fornecimento das estruturas compósitas para o módulo de serviço da Cygnus. 


Em Agosto os responsáveis da OSC viajavam até Torino, Itália, para participarem no Critical Design Review (CDR) do módulo de 
carga pressurizado PCM (Pressurized Cargo Module) do Cygnus. O CDR incluiu a análise de dois projectos do PCM. Uma 
configuração standard que pode transportar até 2.000 kg de carga para a ISS e que seria utilizado na missão de demonstração 
COTS na altura prevista para 2011 e nas primeiras duas missões ao abrigo do contrato CRS em 2011 e 2012. Uma configuração 
melhorada que poderá transportar até 2.700 kg de carga para as missões CRS entre 2013 e 2015. O CDR demonstrou então que o 
projecto do PCM estava pronto para prosseguir com a sua fabricação em larga escala, montagem, integração e teste dos módulos. O 
CDR também confirmou que o programa estava a cumprir os prazos previstos para completar o desenvolvimento dos sistemas de 
solo e de voo do Cygnus e das operações para cumprir os requerimentos de performance do programa. O PCM passava agora para 
a fase de produção para suportar uma missão de demonstração COTS em Março de 2011. 


A 17 de Setembro o veículo de carga japonês HTV realizava uma manobra de encontro, aproximação e posterior captura com a 
estação espacial internacional. Esta manobra foi importante no desenvolvimento dos sistemas do Cygnus, pois o HYV e o Cygnus 
partilham vários sistemas incluindo o Space Integrated GPS/INS (SIGD, o Light Detection and Ranging (LIDAR) e o Proximity 
Link System (PLS). Estes sistemas forneceram informação vital sobre orientação e navegação ao HTV, tendo funcionado sem 
problemas e assim reduzindo o risco para o Cygnus. 


Ainda em Setembro de 2009 a OSC apresentou a documentação da Fase II ao pamel de revisão de segurança do Centro Espacial 
Johnson (Safety Review Panel — SRP). O SRP garante que todos os requisitos de segurança apropriados são cumpridos pelos 
veículos espaciais que transportam astronautas ou que se aproximem a veículos espaciais que transportem astronautas. O processe 
de revisão de segurança para o voo espacial humano é um processe de três passos que envolve uma revisão extensiva de quase 
todos os elementos do projecto do veículo espacial proposto. Em princípios de 2009, a Orbital cumpriu a Fase I deste processo, 
encerrando a Fase Il a 2 de Novembro de 2009. 


Em Outubro a OSC anunciava que vários passos importantes no desenvolvimento do foguetão Taurus-II haviam sido finalizados e 
que o sistema havia avançado para o estado de projecção e revisão para o estado de produção. Entre outras actividades a OSC havia 
cumprido a finalização dos testes em túneis de vento, dado início ao fabrico do núcleo do primeiro estágio, finalização do fabrico 
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das estruturas do conjunto superior do veículo lançador, finalização do projecto do HIF onde o lançador seria montado em Wallops 
Island, construção do ducto das chamas no local de testes do motor no Centro 
Espacial Stennis onde seriam testados os motores do primeiro estágio, início do 
fabrico do sistema Transporter/Erector/Launcher (TEL) que iria transportar o 
veículo lançador do HIF e colocá-lo na posição vertical na plataforma de 
lançamento, finalização do projecto preliminar da plataforma de lançamento, e 
condução dos pilares iniciais de teste para o HIF. 


Ainda em Outubro era anunciado que à Mitsubishi Electric Corp. (MELCO) havia 
sido atribuído um contrato de fornecimento dos componentes do PLS para orientar 
o Cygnus até à ISS. Estes componentes (repetidores, diplexers, e processadores de 
tratamento de dados) são essenciais para o controlo de aproximação entre o veículo 
logístico e a ISS. Quando o veículo se aproxima da estação espacial, o PLS a bordo 
da Cygnus inicia uma troca de sinais com o sistema PROX (Proximity 
Communications System) que se encontra na ISS como parte do módulo experimental japonês Kibo, e orienta o veículo na 
aproximação e posterior ancoragem à ISS. O desenvolvimento e fabrico dos componentes do PLS seriam levados a cabo na fábrica 
da MELCO em Kamakura, Japão, para serem entregues à Orbital entre 2010 e 2014. 





Para além deste contrato com a MELCO, outros se seguiriam tal como o contrato com a Dutch Aerospace para o fornecimentos dos 
painéis solares que iriam auxiliar no fornecimento de energia ao Cygnus. Este contrato foi atribuído em Novembro de 2009. 


Em Dezembro o programa de 
desenvolvimento do foguetão 
Taurus-Il passava de forma 
oficial da fase de projecção de 
engenharia e de atribuição de 
contratos para a fase de testes, 
após a realização de um teste bem 
sucedido do motor do segundo 
estágio. O motor de combustível 
sólido Castor 30, fornecido pela 
ATK Space Systems, foi testado 
à E no Centro de Engenharia e 
Desenvolvimento Arnold da Força Aérea dos Estados Unidos, Tennessee. O teste teve uma duração de 150 segundos e o motor 
produziu uma força máxima de 320,2 kN. Este motor foi projectado para entrar em ignição a altitudes superiores a 30,5 km e para 
testar de forma precisa a performance do motor, o teste estático foi realizado no interior de uma câmara de vácuo especialmente 
projectada para simular as condições na alta atmosfera. 


Em finais de Janeiro de 2010 
era levado a cabo o PSR 
(Primary Summary Review) do 
programa do Taurus-lI. Esta 
foi uma avaliação detalhada do 
estado do desenvolvimento do 
programa | e incluiu a 
verificação dos objectivos de 
engenharia e do progresso 
previsto após a passagem de 
dois anos e meio desde que a 
OSC havia iniciado os 
trabalhos neste programa em 2007. os participantes neste PSR incluíram representantes da NASA, do Centro Espacial da Força 
Aérea e de Sistemas de Misseis, do National Reconnaissance Office, da equipa de gestão da OSC responsável pelo Taurus-II e uma 
equipa de revisão independente composta por especialistas da industria espacial que haviam gerido grandes programas de 
desenvolvimento no passado. 











As conclusões da equipa de avaliação confirmaram que o programa de desenvolvimento do Taurus-II havia finalizado com sucesso 
o projecto a as fases de engenharia e de atribuição do processo de desenvolvimento, e que estava pronto para embarcar numa 
campanha agressiva de fabricação e de testes em 2010 e princípios de 2011, durante a qual os principais subsistemas seriam 
submetidos a condições operacionais rigorosas. Os principais sistemas a serem testados incluíam os motores do primeiro estágio, o 
núcleo do primeiro estágio, a estrutura do segundo estágio, os sistemas aviónicos, a carenagem de protecção, e todas as infra- 
estruturas do solo relacionadas com estes sistemas tanto no local de lançamento como no Centro Espacial Stennis. O PSR também 
analisou outras áreas técnicas relacionadas com a engenharia de sistemas, o primeiro estágio e o motor AJ-26, o sistema de 
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aviónicos dos componentes superiores do lançador e o motor do segundo estágio, prevendo os ambientes do veículo lançador e da 
sua carga, as actividades de desenvolvimento em Wallops Island e a sua aderência aos standards de segurança. 


Em Fevereiro de 2010 a Orbital anunciava que o programa de desenvolvimento do Taurus-II decorria sem problemas. Na Ucrânia 
os elementos dos artigos de teste do núcleo do primeiro estágio bem como a primeira unidade de voo encontravam-se a ser 
montadas. Por outro lado em Samara, Rússia, haviam já sido realizados os testes dos motores do primeiro estágio, enquanto que a 
construção do local de testes norte-americano no Centro Espacial Stennis (onde seriam realizados os testes de aceitação dos 
motores do Taurus-ll), estava quase finalizada. Por outro lado, as ferramentas de desenvolvimento da carenagem de protecção 
haviam sido entregues à Applied Aerospace Structures, em Stockton, além da entrega dos primeiros artigos de teste e de outros 
componentes. 


Da mesma forma, as actividades de construção em Wallops Island decorriam a 
bom ritmo com a montagem da estrutura inicial na plataforma de lançamento. 


A 23 de Fevereiro era entregue no Centro Espacial Stennis o primeiro motor AJ- 
26 que seria utilizado para a verificação das interfaces das plataformas de testes, 
dos processos de manuseamento dos motores e das configurações de teste, antes 
do início de uma série de testes a quente em Abril. Estes testes seriam realizados 
na plataforma de testes E-1. 


Cada motor AJ-26 a ser utilizado no Taurus-II seria previamente testado no 
Centro Espacial Stennis antes de ser integrado no lançador. 


Em Março foi realizada uma 
série de testes do motor NK- 
33, precursor do motor AJ-26 
e entre 12 e 15 de Abril a OSC exibia um modelo à escala real do veículo de 
carga Cygnus no National Space Symposium que teve lugar em Colorado 
Springs, Colorando. 





Es, 


Em Abril era anunciado que 
prosseguia na Ucrânia o fabrico 
e o teste do primeiro estágio do 
Taurus-l. Os testes tinham 
como objectivo verificar as 
cargas que o foguetão iria 
suportar durante o transporte 
para a plataforma de 
lançamento e posterior 
colocação na posição vertical. 
Entretanto, em Wallops Island 
decorram a bom ritmo a 
construção das instalações HIF 
onde os estágios do lançador seriam integrados com a carga a transportar. 
Decorriam também sem problemas as operações de construção da nova 
plataforma de lançamento. 








Ainda neste mês a OSC procedia à actualização 
es dos programas de desenvolvimento tanto do 
mm Taurus-lI como do veículo Cygnus com a 
primeira missão de demonstração agora 
prevista para o segundo trimestre de 2011 e a 
PRE primeira missão CRS a ter lugar entre o terceiro 
= CO quarto trimestre de 2011. 


Em Maio de 2010 tinha lugar o primeiro teste 
Sub-Cooled Liquid Oxygen Cold Flow 


À Activation Test. Realizado na plataforma E-l, 


este teste simulou o fluxo de propolente a - 
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Em Maio a OSC divulga 
algumas imagens do primeiro 
PCM que então estava a ser 
construído nas instalações da 
Thales Alenia Space, Turm — 
Itália. Este PCM seria utilizado 
na primera missão de 
demonstração que na altura 
estava prevista para ter lugar na 
Primavera de 2011. 


Em Julho de 2010 a OSC 
anunciava a inclusão de uma 
missão de redução de risco 
antes da realização da primeira 
missão de demonstração. Nesta — Tm | Lo Lo 
altura esta missão estava prevista para ter Eae entre o esimdare e O ereeiro trimestre de 2011, com a primeira missão de 
demonstração agora E entre o terceiro e o uamo trimestre de 2011 e a primeira missão CRS a ter lugar entre o quarto 
el trimestre de 2011 e o primeiro 


eee E a = Sa e trimestre de 2012. 
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- A 15 de Julho era entregue no 
Centro Espacial Stennis um motor 
AJ26 que seria utilizado nos testes 
de fluxo frio. Estes testes iriam 
validar os requisitos de 
sangramento de LOX, 
arrefecimento e remoção de 
propolente do | agrupamento 
principal de motores do Taurus-II. 
Os principais objectivos destas 
series de testes foram de finalizar 
os procedimentos de arrefecimento 
(acondicionamento térmico) na 
plataforma E-1 para as operações 
de lançamento do  Taurus-ll 
(configuração de voo) e 
demonstrar os requisitos de 
arrefecimento antes do teste a 
quente de cada motor 
(configuração de teste no solo). A série de testes de arrefecimento iria validar a sequência temporal para o arrefecimento do 
agrupamento principal de motores do Taurus-lI para a temperatura necessária e registar o consumo durante este procedimento. 





Outros objectivos para estes testes foram a quantificação da resposta dos transdutores de pressão de voo num ambiente extremo de 
LOX, validar o encurtamento térmico da conduta de alimentação, registar os ambientes das piro-válvulas de LOX e obter dados 
sobre a formação de gelo nas condutas de alimentação. O processo de sangramento de querosene RP-1 também seria demonstrado 
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ao se medir o volume de gás aprisionado na válvula de 
controlo de força TCV (Thrust Control Valve). 


Em Agosto de 2010 tinha lugar um teste de prova de pressão 
ao PCM que seria utilizado na primeira missão do Cygnus. O 
teste, realizado nas instalações da Thales Alenia Space, 
decorreu como previsto sem a ocorrência de qualquer 
anomalia, com o interior do PCM a ser pressurizado até 1,4 
vezes o valor normal. 


O mês de Agosto e os primeiros dias de Setembro viu a 
realização do denominado NASA/Orbital Joint Avionics Test 
4 (JT2) no NASA Station Development and Integration 
Laboratory (SDIL) perto do Centro Espacial Johnson, 
Houston — Texas. Este teste inicial de integração entre o 
software da ISS e da Cygnus envolveu a participação de 
pessoal da NASA, da Orbital, da Boeing e da Mitsubishi 
Electric Company, e do processador desenvolvido pela 
Orbital. O objectivo do teste foi o de garantir que o software 
da Cygnus e da ISS fossem capazes de comunicar tanto via 
sistemas de comunicações conjuntos como via sistemas de 
comunicação de proximidade. O principal objectivo do teste 
foi o de demonstrar a transição de comandos básicos e de 
telemetria entre a ISS e a Cygnus. Outros objectivos 
secundários foram também atingidos. Durante o teste, os 
engenheiros da Orbital foram capazes de demonstrar 16 de 
21 objectivos de verificação necessários para satisfazer os 
requisitos da NASA, Este foi um feito notável dado que esta 
foi a primeira vez que equipamento e software da NASA, da 
JAXA e da Orbital foram fisicamente integrados num 
sistema funcional. 


Em Outubro de 2010 o módulo de serviço da Cygnus finalizou com sucesso um teste de carga estática. O programa de testes 

* passou pela aplicação de cargas na estrutura para simular as forças que o módulo 1ria sentir durante o lançamento enquanto 
transporta a carga máxima do módulo de carga pressurizado sobre si. Para 
simular a máxima aceleração axial foram aplicados cerca de 400 kN no anel 
de interface do módulo de carga e 155,7 KN na lateral da estrutura. 


No dia 8 de Outubro 

o primeiro 1º estágio 

do  Taurus-ll era 

enviado via caminho- 

de-ferro desde 

Dnepropetrovsk, 

Ucrânia, para o porto 

de Oktyabrsk no Mar 

Negro, onde seria 
transferido para uma 
embarcação que o 
transportaria para os 

Estados Unidos onde 

chegaria ao Porto de Wilmington a 3 de Dezembro, sendo depois 
transportado para Wallops Island. 


Em Novembro a Orbital realizava com sucesso um teste do motor AJ26 no Centro Espacial Stennis. Este foi o primeiro de uma 
série de três testes e teve uma duração aproximada de 10 segundos, servindo como uma ignição de prontidão de curta duração para 
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verificar a sequência de ignição do motor, a operação da plataforma de testes E- 
l e os sistemas de controlo do motor no solo. 


A 12 de Novembro foi finalizada uma verificação modal da estrutura do estágio 
superior do foguetão Taurus-lI. Esta verificação é um teste de desenvolvimento 
standard para os veículos lançadores com o objectivo de determinar as várias 
frequências naturais das suas estruturas para projectar de forma ordeira o seu 
sistema de controlo e de orientação. O teste foi levado a cabo com a estrutura 
pousada em rolamentos de ar para a 1solar do solo e pequenos dispositivos de 
vibração foram utilizados para induzir vibrações no estágio superior em 
diferentes localizações na sua superficie. 


Uma demonstração da integração da carga no interior do Cygnus foi levada a 
cabo em Dezembro de 2010 por membros da Orbital e da Thales Alenia Space. 
O Cargo Integration Demosntration foi realizado em Turim, sendo este um dos 
pontos chave no processo de desenvolvimento do Space Act Agreement entre a 
NASA e a OSC. O processo incluiu uma carga volumétrica completa de um 
PCM standard para demonstrar o acesso a cada localização de carga utilizando 
uma variedade de sacos de transporte de carga. A demonstração foi bem 
sucedida com todos os sacos e simuladores a serem instalados, fixados e 
tensionados, dando à equipa da NASA e da Orbital a confiança necessária no 
sistema de acomodação desenvolvido para as operações no solo e em órbita. 


A 17 de Dezembro era realizado o 
segundo teste do motor AJ26 e teve 
uma duração de 56 segundos. O 
teste atingiu todos os objectivos 
propostos, inclundo a sua 
sequência de ignição, comando de 
válvulas, controlo do vector de 
força e sequência de desactivação. 


A entrada em 2011 viu a realização 
de mais um importante teste com o 
conjunto superior do sistema de 
lançamento. O teste teve como 
objectivo verificar os cones 
compósitos de adaptação entre o 
primeiro estágio e o segundo 
estágio e entre o segundo estágio e 
o veículo Cygnus. Neste teste 
foram utilizados um simulador do 
Cygnus com uma massa de 3.800 
kg e um motor inerte do segundo 
estágio. Os cones compósitos de 
adaptação seriam equipamentos 


ii “— = 


que posteriormente viriam ser utilizados na missão de demonstração do foguetão lançador. O teste também serviu para verificar o 


equipamento de suporte no solo e os 
procedimentos que seriam utilizados nas 
operações do veículo em Wallops Island. 
A Orbital também iniciava os testes de 
aceitação do conjunto de montagem 
onde os motores AJ26 seriam integrados 
no lançador e o qual transmite a carga e 


as forças de controlo à estrutura do 
primeiro estágio. 
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A 7 de Fevereiro de 2011 
| foi realizado um teste de 
o | À aceitação do motor AJ26 

Cygnus Mass ' Inert 2hd i n.º 2 (E2). O teste teve uma 
Simulator otage Motor = | Ni duração de 54 segundos e 
Fo. | incluiu a manobrabilidade 

do motor em 4º nos eixos 
transversais e verticais 
utilizando O sistema 
hidráulico TVC (Thrust 
Vector Control). Com dois 
motores já aceites, estes 


Pam? e] | seriam enviados para 
Wallops Island onde 


seriam integrados no primeiro estágio do foguetão Taurus-lI. Este foguetão seria utilizado para um teste estático a ser realizado no 
Verão de 2011. 


ps 





O primeiro PCM chegaria a Wallops Island vindo de Itália, a 24 
de Agosto sendo transportado a bordo de um avião de carga 
Antonov An-26. O PCM seria depois transportado para as 
instalações de processamento H-100 onde seria acoplado ao 
módulo de serviço, formando o primeiro veículo Cygnus. 


A 26 de Setembro era realizado um teste de aceitação dos dois 
motores que seriam utilizados no primeiro estágio do foguetão 
Taurus-II na sua missão inaugural que na altura estava prevista 
para ter lugar em finais de 2011. Um novo teste de aceitação de 
um motor AJ26 seria realizado a 17 de Novembro, verificando a 
performance do dispositivo e garantindo a sua operação durante 
um lançamento. 


O primeiro sistema de motores AJ26 seria pela primeira vez 
integrado num foguetão Taurus-II a 20 de Novembro. 





A 12 de Dezembro, a OSC anunciava uma alteração ao nome do 
foguetão Taurus-II que passava a ser designado como “ Antares”. Esta 
alteração no nome do foguetão teve como objectivo eliminar qualquer 
confusão no mercado comercial dos lançadores orbitais e 
proporcionar uma diferenciação entre este novo foguetão e o foguetão 
Taurus-XL. 


Em Janeiro de 2012 a OSC continuava o seu longo caminho para as 
suas primeiras missões com o veículo Cygnus. Nas suas Instalações 
em Dulles, Virginia, procedia-se então à integração e testes dos 
módulos de serviço. Na imagem seguinte, o módulo de serviço à 
esquerda seria utilizado para o voo de demonstração COTS para a 
ISS, enquanto que o módulo à direita seria utilizado na primeira 


missão operacional. 
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Em Março de 2012 o módulo de serviço que seria a utilizado na missão de demonstração COTS finalizava com sucesso os testes na 
câmara de vácuo. O teste teve uma duração de duas semanas nas quais foram simuladas as variações de temperatura extremas bem 


como o vácuo do ambiente espacial. 





A 3 de Maio era realizado um novo teste com um motor 
AJ26, sendo este o oitavo teste deste tipo a ser 
realizado. Um novo teste seria realizado em Junho 
(imagem ao lado) e a 18 de Janeiro de 2013 (imagem 
em baixo). 








Em Março procedeu-se à colocação da carga no interior do 
módulo PCM que seria 
utilizado na missão de 
demonstração COTS. A 
carga proveniente ER NASA EE a Wallops Island no dia 19 de Março. A carga foi 
removida do contentor de transporte, pesada, medida e inspeccionada para garantir que havia 
chegado ao destino em bom estado. De seguida, foi então colocada no interior do módulo de 
carga pressurizado a 22 e 23 de Março. Um total de 560 kg de carga foi colocado no PCM, 
que foi posteriormente configurado para o voo (posteriormente, mais 171 kg de carga seria 


colocado no Cygnus após a sua junção com o foguetão Antares antes do voo). 
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A 26 de Março a OSC enviava o módulo de 
serviço para a missão de demonstração COTS a 
partir das suas instalações na Virginia para 
Wallops Island. Após às instalações de 
processamento de carga, o módulo de serviço foi 
removido do contentor de transporte e 
inspeccionado, sendo de seguida iniciado o 
processo de preparação para o lançamento. Todas 
estas operações têm lugar no anterior das 
instalações H-100 nas quais os dois módulos 
seriam agregados antes de serem transferidos para 
as instalações V-55 onde o veículo seria 
abastecido com os propolentes hipergólicos antes 
da sua Integração no lançador. 
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O módulo de serviço e o módulo de carga 
pressurizado seriam acoplados a 2 de Abril. Após 
a ligação entre os dois módulos, os especialistas 
da OSC procederam á realização de um conjunto 
de testes que garantiram o bom funcionamento 
dos sistemas partilhados pelos dois módulos 





(Launch-Site Integrated Systems Test). Após a realização 
destes testes, o veículo foi colocado no interior do Cygnus 
Vertical Carrier (CVC) e transportado para as instalações de 
abastecimento V-55 na manhã do dia 13 de Abril. 

















Com a realização da missão de demonstração do foguetão 
Antares a 21 de Abril, abriu-se o caminho para a missão Orb- 
D. Em princípios de Setembro o veículo de carga Cygnus era 
acoplado ao estágio superior do seu foguetão lançador. 
Entretanto, a Orbital e a NASA havia estabelecido a data de 
17 de Setembro como a data de lançamento desta missão de 
demonstração. A 9 de Setembro procedia-se à colocação da 
carenagem de protecção em torno do veículo Cygnus. 


O transporte do foguetão para a Plataforma de 
Lançamento LP-0A teria lugar na manhã do dia 13 
de Setembro. O lançamento seria entretanto adiado 
por 24 horas devido ao mau tempo e devido a um 
problema técnico identificado durante um teste dos 
sistemas realizado na noite de 13 de Setembro. 
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Na noite de 14 de Setembro a Orbital finalizava com sucesso o Combined Systems 
Test (CST), garantindo que todos os dispositivos, equipamentos no solo, sistemas 
do lançador e sistemas do veículo de carga estavam a funcionar e a comunicar 
como seria necessário durante as operações de voo. 


Lançamento e operações orbitais 


A contagem decrescente para o lançamento do veículo primeiro Cygnus teve início 
tal como previsto, iniciando-se assim os preparativos finais para o lançamento. 
Entretanto, a Orbital Sciences Corporation anunciava que este primeiro veículo 
havia sido baptizado com o nome de “G. David Low” que havia sido antigo 
astronauta da NASA e funcionário da empresa tendo-se dedicado ao longo de 
vários anos em preparar a OSC e o projecto de participação no programa COTS. 


O foguetão Antares-110 havia sido electricamente activado na manhã do dia 18 de 
Setembro e pelas 1130UTC a plataforma de lançamento já havia sido evacuada de 
todo o pessoal. Pelas 1145UTC já decorriam os procedimentos de 
acondicionamento térmico do sistema de abastecimento de oxigénio líquido 
(LOX). Poucos minutos depois, a equipa de controlo levava a cabo o teste das 
ligações de telemetria do lançador e do sistema de finalização de voo que seria 
utilizado caso o veículo se desviasse da sua trajectória ou caso sofresse qualquer 
anomalia nas fases iniciais do lançamento. Durante os testes do sistema de 
telemetria, a equipa de controlo teve dificuldade em fixar o sinal proveniente das 
estações de seguimento. Porém, o problema seria rapidamente resolvido não 
apresentando qualquer impedimento à continuação da contagem decrescente. A 
finalização do teste do sistema de finalização de voo ocorria às 1230UTC, 
procedendo-se de seguida à activação dos sistemas de ordenanças do veículo. 


Pelas 1232UTC, a zona de controlo de Wallops Island encontrava-se encerrada 
(red) para o lançamento devido à preocupação de que a onda de choque resultante 
da ignição dos motores do Antares-110 pudesse danificar as estruturas próximas da 
plataforma de lançamento. Ao longo da contagem decrescente, a equipa de 
controlo iria receber actualizações sobre este problema que não seria impeditivo do 
lançamento, acabando por ser resolvido. 


Às 1259UTC era detectado um problema com o sistema de abastecimento de 
querosene RP-1 do primeiro estágio. Entretanto, as 1305UTC a contagem 
decrescente entrava numa paragem prevista de 15 minutos. Esta paragem tinha 
como objectivo proporcionar à equipa de controlo tempo suficiente para terminar 
alguma tarefa que entretanto se tivesse atrasado ou resolver algum problema 
pendente. 


Uma nova hora de lançamento era divulgada às 1325UTC, com a primeira missão 
do veículo Cygnus agora prevista para ter início às 1458UTC. 


A contagem decrescente era retomada às 1328UTC e pouco depois dava-se início 
ao abastecimento ao querosene e de LOX ao primeiro estágio do foguetão lançador 
(o abastecimento de querosene terminaria às 1434UTC e o abastecimento de LOX 
terminaria às 1451UTC). Pelas 14]3UTC a equipa de controlo de lançamento 
começava a enviar a trajectória de voo para o computador do foguetão Antares-110 
e às 1425UTC imiciava-se o procedimento de acondicionamento térmico dos 
motores AJ26 do primeiro estágio. Entretanto era decidido proceder-se à 
evacuação de quatro casas situadas próximo da plataforma de lançamento devido 
ao perigo de danos causados pela onda de choque resultante da ignição dos 
motores do Antares. A T-3m 30s (1454UTC) dava-se imício à sequência 
automática de lançamento e a T-2m os tanques de propolente encontravam-se 
pressurizados para o voo. A T-15s procedeu-se a um teste de mobilidade dos 
motores AJ26 e a T-5s o sistema de transporte e elevação do foguetão Antares 
afastava-se do veículo ao mesmo tempo que os dois motores entravam em ignição. 
O lançamento do Cygnus *G. David Low” tinha lugar às 1558:02,2UTC do dia 18 
de Setembro. 
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O foguetão Antares-110 abandonava a plataforma de lançamento a 
T+2s. O final da queima do primeiro estágio ocorria a T+3m 53s 
(1601:55SUTC) com a separação entre o primeiro e o segundo estágio a 
ter lugar a T+3m 58s (1602:00UTC). O veículo iniciava uma fase de voo 
não propulsionada de 1 mimuto e 31 segundos, terminando as 
1603:31UTC. A separação da carenagem de protecção ocorria a T+5m 
20s (1603:22UTC), pois nesta fase de voo tornava-se desnecessária. A 
T+5m 25s (1603:27UTC) ocorria a separação da secção interestágio que 
fazia a ligação entre o primeiro e o segundo estágio. 


A ignição do segundo estágio ocorreu às 1603:3]UTC (T+5m 29s) e 
terminaria às 1606:04UTC (T+8m 2s). A separação entre o Cygnus “6. 
David Low” e o segundo estágio do foguetão Antares-110 ocorria às 
1608:04UTC (T+10m 2s), com o veículo a ficar colocado numa órbita 
com um perigeu a 261 km de altitude e apogeu a 277 km de altitude. 


Após a sua separação, os painéis solares procederam à sua abertura 
automática e o sistema de propulsão foi pressurizado para preparar o 
veículo para uma série de manobras para atingir a estação espacial 
internacional. 


A primeira manobra de elevação orbital teve lugar às 2007UTC e teve 
uma duração de 7 minutos, alterando a velocidade do veículo em 34 m/s. 
Após esta manobra o veículo ficou colocado numa órbita com um 
perigeu a 274 km de altitude e apogeu a 384 km de altitude. 


Carga a bordo do €. David Low 


A carga a bordo do primeiro veículo de carga Cygnus estava 
armazenada em dois sacos de carga M-01 e oito sacos de carga M- 
02. Três sacos M-02 (com uma massa total de 194,5 kg) estavam 
carregados com Bulk Overwrap Bags (BOBs), num total de 37, que 
continham alimentos para a tripulação da ISS. Um quarto saco M-02 
continha 90,3 kg com itens para os kits de voo dos tripulantes. Outro 


saco continha equipamento eléctrico, uma impressora suplente e 
equipamento para a junção eléctrica PS-120. Três sacos continham 
provisões não especificadas para a tripulação, juntamente com 
equipamento para o programa comercial e uma Camera Light Pan- 
Tilt Assembly (CLPA). Os restantes sacos continham equipamento de 
higiene e luvas, além de outro equipamento. Toda a carga a bordo do 
veículo destinava-se para a secção americana da ISS. 





Enquanto se vai aproximando a cada dia da ISS, a Cygnus teria de 
cumprir dez objectivos de demonstração antes de ser capturada pelo 
sistema de manipulação remota da estação espacial. O primeiro destes 
testes foi a utilização de satélites do sistema Global Positioning System 
para determinar a sua posição. Este teste foi levado a cabo pouco depois 
do veículo completar a sua segunda manobra orbital. A demonstração 
seguinte foi a realização de um teste da capacidade de deriva livre e da 
sua capacidade de abortagem. As demonstrações seguintes seriam 
realizadas com o veículo estacionário a uma distância de 4 km da ISS e 
verificaram que o veículo espacial poderia manobrar de forma 
autônoma, utilizando o sistema de GPS a bordo e dados a bordo para 
determinar a sua posição relativa à estação. Estando este teste finalizado, 
a Cygnus iria realizar um teste de «espera» utilizando o pamel Hold 
Control Panel (HCP) a bordo da ISS. 


O veículo está equipado com o sistema de navegação Space Integrated 
GPS/INS (SIGT) que utiliza dados do sistema GPS e do sistema Inertial 
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Navigation System (INS) para determinar a sua posição 
relativa à ISS. A aproximação final é feita utilizando um 
sistema de radar laser. 


A Cygnus deveria acoplar com a ISS no dia 22 de Setembro, 
porém a aproximação à estação espacial seria abortada 
devido a um problema relacionado com o sistema de 
navegação GPS do veículo. Após ter estabelecido contacto 
com a ISS, alguns dos dados recebidos não eram os 
esperados levando a que a Cygnus rejeitasse esses dados, 
levando a uma interrupção da manobra de aproximação. 
Esta situação levou a um replancamento da missão com o 
desenvolvimento de um software para ultrapassar o 


problema nas ligações de comunicações e navegação. 


Com a chegada prevista da Soyuz TMA-10M à ISS no dia 
25 de Setembro, a aproximação da Cygnus foi adiada para o 
dia 28 de Setembro e posteriormente para o dia 29. A 
Cygnus completaria a aproximação à ISS com sucesso, 
sendo capturada pelo Canadarm? operado pelo astronauta 
Luca Parmitano às 1100UTC, sendo acoplado às 1244UTC. 












































O Cygnus *G. David Low” permaneceria na ISS durante 
23 dias e a 8 de Outubro, a OSC anunciava que os 

trabalhos de remoção dos alimentos, equipamentos 
informáticos e experiências, haviam sido finalizados. No 
lugar das cargas que haviam sido transportadas para a 
ISS, os astronautas colocaram itens que já não eram 
necessários e lixo. À 21 de Outubro pelas 1042UTC, os 
astronautas procediam ao encerramento da escotilha de 
acesso ao G. David Low. Karen Nyberg, Luca 
Parmitano e Michael Hopkins, procederam à 
configuração do vestíbulo de acesso entre o módulo 
Harmony e o veículo Cygnus, preparando-o para ser 
despressurizado. A separação teria lugar pelas 1000UTC 
do dia 22 de Outubro e pelas 1043UTC o Canadarm? 
(manipulado por Luca Parmitano e Karen Nyberg) já 
havia colocado o Cygnus na posição para ser largado, o 
que aconteceria às 1131UTC. 


O Cygnus *G. David Low”, terminaria a sua missão com 
uma reentrada destrutiva na atmosfera terrestre as 
1816:28UTC do dia 23 de Outubro, após uma missão 
que teve uma duração de 35 dias 3 horas 18 minutos e 
27 segundos. 
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China lança satélite meteorológico 


A Chima lançou o terceiro satélite meteorológico da série FY-3 Fengyun no dia 23 de Setembro de 2013. O lançamento foi 
realizado por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C. 


Satélites FY-3 Fengyun-3 


Operados pela Administração Meteorológica 
da China (AMC) e pelo Centro Nacional de 
Meteorologia por Satélite, a série FY-3 
representa a segunda geração de satélites 
meteorológicos polares da China e resultam 
de um programa cooperativo entre a AMC e 
a Administração Espacial Nacional da 
Chima. A série FY-3 fornece dados da 
temperatura do ar, perfis de humidade e 
outros parâmetros meteorológicos globais, 
tais como radiação da superfície necessária 
na criação de previsões meteorológicas, 
especialmente em previsões numéricas a 
médio prazo. 


Os satélites  monitorzam | desastres 
meteorológicos em grande escala, perigos 
naturais induzidos pelas condições 
atmosféricas e alterações ambientais, 
fornecendo parâmetros geofísicos para 
investigação científica sobre as alterações 
climáticas e a sua variabilidade, diagnóstico 
de clima e previsões. 


A série FY-3 fornece informações 
meteorológicas globais e regionais para a 
aviação, navegação oceânica, agricultura, 
actividades florestais, actividades marítimas, 
hidrologia, e muitos outros sectores 
económicos. 





O programa foi iniciado em 1998, enquanto 
que o desenvolvimento ao nível da engenharia para o primeiro satélite foi iniciado em 1999. A recolha de dados atmosféricos para 
previsão meteorológica e investigação climática global a médio e longo prazo, são os principais aspectos da série. 


A série FY-3 é projectada e desenvolvida pela Administração Aeroespacial de Xangai. A estrutura do veículo é um hexaedro com 
as dimensões 4.4 m x 2.0 m x 2.0 m na sua posição de armazenamento (ou lançamento) e 4.4 mx 10m x 3.8 m, em órbita após a 
abertura do painel solar (tendo uma envergadura de 10 metros). A massa total do satélite é estimada em 2.450 kg. 


A estrutura dos satélites é baseada num conceito de secções separadas, combinando uma estrutura cilíndrica de suporte central e 
painéis para os módulos de serviço e de propulsão (os três módulos principais são o módulo de serviço, módulo de carga e o 
módulo de propulsão). O controlo térmico tem por base um controlo térmico passivo assistido por um controlo térmico activo. 


O satélite está equipado com um painel solar colocado na lateral do corpo principal. O painel solar tem uma área de 22,464 m2, 
gerando 2,48 kW e uma média de 1.100 W. Duas baterias de níquel — cádmio (36 células cada uma com uma capacidade de 40 Ah) 
fornecem energia para as fases orbitais em eclipse. 


O controlo de atitude do satélite utiliza a estabilização nos seus três eixos espaciais com uma precisão na orientação em relação ao 
solo de 50 metros. O subsistema de controlo e determinação de atitude utiliza um sensor estelar para determinação de atitude. 


A faixa de observação no solo dos sistemas de observação óptico-mecânicos a bordo, é de 3.000 km com uma resolução de 250 
metros no modo High Resolution Picture Transmission (HRPT). O satélite está equipado com dois transmissores de banda-X (um 
em tempo real e outro com um atraso de transmissão) e um transmissor de banda-L (em tempo real). 


O computador de gestão de dados a bordo, o computador de controlo de atitude e de controlo orbital — e todos os sensores de 
detecção remota — estão ligados através de um sistema de dados MIL-STD-1553B, que permite uma gestão autónoma da recolha de 
dados e calculo dos parâmetros orbitais pelos computadores de bordo. 
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Os instrumentos a bordo do satélite podem ser divididos em três missões: detecção 
remota, ozono e observação. Os instrumentos utilizados para detecção remota são o 
IRAS (Infrared Atmospheric Sounder), o MWTS (Microwave Temperature 
Sounder) e o MWHS (Microwave Humidity Sounder). O IRAS (imagem ao lado) é 
utilizado para a obtenção de perfis 
da temperatura atmosférica, perfis 
da humidade atmosférica, para a 
determinação do conteúdo total de 
Ozono, cirrus, aerossóis, etc. O 
MWTS (imagem ao lado) é 
utilizado para perfis da temperatura 
atmosférica, quantidade de 
precipitação, nuvens de água líquida, parâmetros da superficie, etc. O MWHS é 
utilizado para perfis da humidade atmosférica, vapor de água, precipitação, nuvens 
de água líquida, etc. 














Os instrumentos utilizados para a missão de ozono são o TOU (Total Ozone Unit) e 

o SBUS (Solar Backscatter Ultraviolet Sounder). O TOU é utilizado para determinar a distribuição total do ozono, enquanto que o 
SBUS é utilizado para determinar o 
perfil de ozono e a quantidade total de 
OZONO. 


Os instrumentos que são utilizados para 
observação são o VIRR (Visible and 
Infrared — Radiometer), o  MERSI 
(Medium Resolution Spectral Imager) e 
o  MWRI (Microwave Radiation 
Imager). 


A NSMC e CMA são responsáveis por 
receber, processar os dados de satélites 
meteorológicos chineses e estrangeiros, 
e distribuir os dados e produtos de 
informação aos usuários para sua 
aplicação. Outras responsabilidades 
incluem o estabelecimento do segmento 
terrestre do sistema chinês de satélites de 
observação meteorológica, a realização 
de pesquisas aplicadas em meteorologia 
por satélite, planificação e criação de 
programas para o desenvolvimento de 
sistemas de satélites meteorológicos chineses tendo por base as exigências nacionais. 





P | Ofoguetão CZ-4C Chang Zheng-4C 


| O desenvolvimento do foguetão CZ-4C 
| Chang Zheng-4C de três estágios tem como 
base o foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B e 
surge pela necessidade de se desenvolver um 
lançador cujo estágio superior tivesse a 
capacidade de múltiplas ignições em órbita 
com o motor YF-40A. Para além desta 
capacidade, o CZ-4C possui anéis estruturais 
na base do primeiro e do segundo estágio, 
uma cobertura climatérica na secção inter- 
estágio (que é ejectada no lançamento) e uma 
carenagem de maiores dimensões (que foi 
pela primeira vez introduzida com o CZ-4B). 
Outras características incluem um sistema de 
de gestão de propolente no terceiro estágio, 
um sistema de controlo de lançamento 
automatizado e controlado de forma remota, 


Eq - 


39 





) 


cu 
















à DA 


pI PR 
e 

RE: 

Cs io 






R 
LA 


Es 
LA 








o 
E , 


| 
n 








PA 
ia * & 


a, ER 
Pa | 







Cu n+ n 4 
ide 
E = = m 
| o a 
qm = 
a] 
E E, > E | 
à Le q a 


Mult 


ras 


Jú 


“E 


r 


13 1 


13 


14 


Fr Tr 


1 





” [PIDRDERRILERI EZRA DR) MEL RREO: 






E O] = K 
Sm 
o n 










Hip =i., 
Ea 


19 


BIoE 
m- 


— 


Em Órbita — Vol.13 —- N.º 142 / Novembro de 2013 





ch | mi 





Em Órbita 


novos procedimentos no teste dos sistemas do lançador, transmissão de 
dados e de telemetria melhorada, e um novo sistema de fornecimento de 
> energia, para além de um novo computador de voo com uma melhor 
performance de calculo e um sistema de fornecimento de energia mais 
pequeno, porém mais eficaz, e um novo sistema de orientação com 
obtenção de dados de GPS. Assim, todas estas características permitem que 


o CZ-4C Chang Zheng-4C seja capaz 
de colocar em órbita cargas de 
maiores dimensões e com uma maior 
precisão em relação ao CZ-4B Chang 
Zheng-4B. 


O lançador adopta também um novo 
procedimento de verificação e em vez 
de ser testado numa posição 
horizontal antes de ser erigido na 
plataforma de lançamento, o veículo 
pode ser montado e testado na 
plataforma ao mesmo tempo, 
reduzindo num terço assim o tempo 
de preparação para o lançamento. 


O CZ-4C é capaz de colocar uma 
carga de 4.200 kg numa órbita 
terrestre baixa, 2.800 kg numa órbita 
sincronizada com o Sol a 900 km de 
altitude ou 1.900 kg numa órbita de 
transferência para a órbita 
geossincrona. 


No lançamento desenvolve uma força 
de 2.960.000 kN e a sua massa total é 
de cerca de 250.000 kg. Tem um 
comprimento total de 48,50 metros e 
um diâmetro de 3,35 metros. 


| — Carenagem de protecção de 
carga; 2 — Satélite; 3 — Adaptador 
de carga; 4 — Secção de 
equipamento; 5 — Motor do terceiro 
estágio; 6 — Secção Interestágio; 7 — 
Tanque de oxidante do segundo 
estágio; 8 — Secção intertanque; 9 — 
Tanque de combustível do segundo 
estágio; 10 — Motores vernier do 
segundo estágio; 11 — Motor do 
segundo estágio; 12 — Anéis 
estruturais; 13 — Secção 
interestágio; 14 — Tanque de 
oxidante do primeiro estágio; 15 — 
Secção intertanque; 16 — Tanque de 
combustível do primeiro estágio; 
17 — Anéis estruturais; 18 — 
Estabilizadores aerodinâmicos; 19 
— Motores do primeiro estágio. 
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Local de 
Lançamento 


Taiyuan, LC9 


Hora (UTC) Satélites 


Yaogan Weixing-3 
(32289 2007-0554) 
Fengyun-3A 
(32958 2008-0264) 
Yaogan Weixing-8 
(36121 2009-0724) 
Xiwang-1 
(36122 2009-072B) 
Yaogan Weixing-9A 
(36413 2010-0094) 
Yaogan Weixing-9B 
(36414 2010-009B) 
Yaogan Weixing-4C 
(36415 2010-009C) 
Yaogan Weixing-10 
(36834 2010-0384) 
FY-3B Fengyun-3B 
(37214 2010-594) 
Yaogan Weixing-15 
(38354 2012-0294) 
Yaogan Weixing-16A 
(39011 2012-0664) 
Yaogan Weixing-16B 
(39012 2012-066B) 
Yaogan Weixing-16C 
(39013 2012-066C) 
Yaogan Weixing-17A 
(39239 2013-0464) 
Yaogan Weixing-17B 
(39240 2013-046B) 
Yaogan Weixing-17C 
(39241 2013-046C) 
Fengyun-3C 
(39260 2013-0524) 


22:48:34.843 


Taiyuan, LC9 03:02:33.070 


Taiyuan, LC9 02:31:04.790 


04:55:05.227 


Jiuquan, LC43/603 


Taiyuan, LC9 22:49:05.551 


Taiyuan, LC9 18:37:12.089 


Taiyuan, LC9 07:31:05,187 


Jiuquan, LC43/603 04:06:04 


Jiuquan, LC43/603 19:16:00 


Taiyuan, LC9 03:07:17,055 


Lançamento do Fengyun-3C 


Foram escassas as referências aos preparativos para o lançamento do satélite 
meteorológico FY-3G Fengyun-3C. O seu lançamento esteve sempre previsto para ter 
lugar em 2013 e em certa altura correram rumores de que seria acompanhado na sua 
viagem até à órbita terrestre, pelo pequeno satélite XW-2 Xiwang-2, porém tal não se 
velo a verificar. 


Os testes eléctricos no satélite decorreram entre finais de Janeiro e meados de Fevereiro 
de 2013, seguindo-se os testes térmicos, mecânicos e de fiabilidade eléctrica, que 
apontavam para que o seu lançamento pudesse ter lugar em Julho. Os testes térmicos e 
de vácuo seriam finalizados em princípios de Julho e em princípios de Agosto o satélite 


estava pronto para ser transportado para o Centro de Lançamento de satélites de 
Taiyuan, onde chegaria a 5 de Agosto, apontando-se o seu lançamento para o dia 29 de 
Setembro. 


Avisos NOTAM emitidos a 22 de Setembro indicavam que o lançamento teria lugar no 
dia seguinte. O lançamento acabaria por ter lugar às 0307:17,05SUTC do dia 23 de 
Setembro, sendo colocado numa órbita com um perigeu a 801 km, apogeu a 815 km e 
inclinação orbital de 98,8º. 
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Kuaizhou, o novo foguetão de 
resposta rápida da China 


A Chima lançou um novo foguetão e um novo satélite a 25 de 
Setembro de 2013. O foguetão KZ Kuaizhou é um veículo de 
propulsão sólida que representa um modelo rápido de colocação em 
órbita de pequenos satélites. 


O lançamento do KZ Kuaizhou com o satélite KZ-1 Kuaizhou-l teve 
lugar às 0437UTC do dia 28 de Setembro de 2013 e surgiu após longos 
ú meses de rumores sobre o lançamento de um novo foguetão a partir do 
á Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. O seu lançamento foi 

antecipado pela emissão de um estranho aviso NOTAM nas horas que 
a antecederam o lançamento. 





Este aviso era muito semelhante a um outro que havia sido emitido em 
Março de 2012 e que antecipou um lançamento que teve lugar a 12 de 
Março. Na altura especulou-se de que este teria sido somente um 
lançamento suborbital, mas actualmente pensa-se que este terá sido de 
facto o primeiro lançamento do Kuaizhu e que terá resultado num 
fracasso. 


Pouco se sabe sobre este novo foguetão que foi desenvolvido pela 
Corporação Industrial e de Ciência Aeroespacial que em 2002 e em 
2003 havia tentado lançar o foguetão KT-1 Kaituozhe-l de 
combustível sólido, mas sem sucesso. O nome “Kuaizhou” (HF), 
significa “barco veloz”. O novo foguetão é lançado a partir de uma 
zona localizada perto do Complexo de Lançamento LC43 do Centro de 
Lançamento de Satélites de Jiuquan e utiliza um sistema móvel de 
lançamento. 


Neste lançamento foi colocado em órbita o satélite KZ-1 Kuaizhou-l 
desenvolvido pelo Instituto Harbin de Tecnologia e do qual pouco é 
conhecido. Aparentemente, o satélite está integrado com o estágio 
superior do seu foguetão lançador. Segundo as agências de notícias 
chinesas, o satélite será utilizado para monitorização e observação de 
dados de emergências e será controlado pelo centro de detecção remota 
da Academia de Ciências. 





O satélite será parte de um sistema de resposta rápido que já havia sido 
anteriormente anunciado pelas autoridades chinesas. 







Após o lançamento o satélite KZ-1 foi colocado numa órbita inicial 
com um perigeu a 275 km, apogeu a 293 km e inclinação orbital de 


96,7º. A figura na página seguinte mostra 
que o satélite levou a cabo dias manobras 
de elevação orbital a 27 de Setembro para 
uma órbita com um perigeu a 299 km e 
apogeu a 306 km, e em 17 de Outubro 
para uma órbita com um perigeu a 288 km 
e apogeu a 312 km. Aparentemente, a 


Em Órbita — Vol.13 —- N.º 142 / Novembro de 2013 


Em Órbita 


alteração orbital realizada a 27 de Setembro terá tido como função observar os efeitos do sismo ocorrido no Paquistão a 24 de 
Setembro (observando a zona a 30 de Setembro). Uma nova manobra orbital a 1 de Novembro iriam colocar a órbita com um 
perigeu a 290 km e apogeu a 317 km. 


O KZ-1 terá uma resolução óptica de 1,2 metros (surgindo referências de que o KZ-2, que deverá ser colocado em órbita em 2014, 
terá uma resolução de 0,4 metros). 
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Este gráfico mostra a variação no perigeu e no apogeu do satélite KZ-1 Kuaizhou-1 com manobras realizadas a 27 de 
Setembro e 17 de Outubro de 2013. Gráfico: Rui C. Barbosa. Dados: Jonathan McDowell. 
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O novo Falcon-9 


A SpaceX levou a cabo a sua primeira missão comercial fora do programa COTS ao colocar em órbita o satélite 
canadiano CASSIOPE juntamente com outros pequenos satélites. Este lançamento marcou também o lançamento 
inaugural do foguetão Falcon-9 v1.1. 


O Falcon-9 v1.1 


O foguetão Falcon-9 é um lançador a dois estágios projectado e fabricado pela SpaceX para o transporte seguro e fiável 
de satélites e do veículo Dragon para a órbita terrestre. Sendo o primeiro foguetão completamente desenvolvido no 
Século XXI, o Falcon-9 foi projectado desde o início para ter a máxima fiabilidade. A sua simples configuração de dois 
estágios minimiza o número de eventos de separação (staging) e com nove motores no primeiro estágio, pode completar a 
sua missão em segurança mesmo na possibilidade de perda de um motor. 


O Falcon-9 fez história em 2012 quando colocou a cápsula Dragon na órbita correcta para uma manobra de encontro com 
a estação espacial internacional, fazendo da SpaceX a primeira companhia comercial a visitar a ISS. Desde então, a 
SpaceX realizou um total de três missões para a ISS transportando e recolhendo carga para a NASA. O Falcon-9, bem 
como a cápsula Dragon, foram desenhados na base do desenvolvimento de um sistema de transporte de astronautas para o 
espaço e num acordo com a NASA, a SpaceX está activamente a trabalhar para atingir esse objectivo. 


De forma geral o Falcon-9 v1.1 tem 68,4 metros de comprimento, 3,7 metros de diâmetro e uma massa de 505.846 kg. O 
veículo é capaz de colocar uma carga de 13.150 kg numa órbita terrestre baixa ou 4.850 kg numa órbita de transferência 
geossincrona. 


O primeiro estágio do Falcon-9 está equipado com nove motores Marlin (Merlin-1D) e tanque de liga de alumínio e lítio 
que contêm oxigénio líquido e querosene RP-1. Após a ignição, um sistema de segurança fixa o veículo na plataforma de 
lançamento e garante que todos os motores são verificados como estando na força máxima antes de libertar o foguetão 
para o seu voo. Então, com uma força superior a cinco aviões Boeing 747 em potência máxima, os motores Merlin 
lançam o foguetão para o espaço. Ao contrário dos aviões, a força de 
um foguetão vai aumentando com a altitude — o Falcon-9 gera 5.885 
kN ao nível do mar mas atinge 6.672 kN no vácuo espacial. Os 
motores do primeiro estágio vão sendo aumentados em potência perto 
do final da queima do estágio para assim limitar a aceleração do 
veículo à medida que a massa do lançador vai diminuindo com a 
queima do combustível. O tempo total de queima do primeiro estágio é 
de 180 segundos. 


Com os seus nove motores agrupados juntos na configuração 
“octaweb”, o Falcon-9 pode aguentar a falha de até dois motores 
durante o lançamento e mesmo assim conseguir atingir a órbita 
terrestre com sucesso. O Falcon-9 é o único lançador na sua classe 
com esta característica chave. 


O motor Merlin foi desenvolvido internamente pela SpaceX mas vai 
encontrar as suas raízes aos motores das missões Apollo, 
nomeadamente o sistema de injecção baseado no motor do módulo 
lunar. O propolente é alimentado através de uma única conduta, com 
uma turbo-bomba de dupla pá que opera num ciclo de gerador a gás. A turbo-bomba também fornece o querosene a alta 
pressão para os actuadores hidráulicos, que depois recicla para a entrada a baixa pressão. Isto elimina a necessidade de um 
sistema hidráulico separado e significa que não é possível ocorrer uma falha no controlo de vector de força por falta de 
fluido hidráulico. Uma terceira utilização da turbo-bomba é o fornecimento de controlo de rotação ao actuar no escape da 
turbina de exaustão (no segundo estágio). Combinando-se estas características num só dispositivo aumenta-se assim de 
forma significativa o nível de fiabilidade do sistema. 





O motor é capaz de desenvolver uma força de 654 kN ao nível do mar, 716 KN no vácuo, com um impulso específico de 
282 segundos (nível do mar) e 311 segundos (vácuo). 


A secção interestágio é uma estrutura compósita que liga o 
primeiro e o segundo estágio e alberga os sistemas de 
libertação e separação. O Falcon-9 utiliza um sistema de 
separação totalmente pneumático para uma separação de baixo 
impacto e altamente fiável que pode ser testado no solo, ao 
contrário dos sistemas pirotécnicos utilizados na maior parte 
dos lançadores. 











O segundo estágio é propulsionado por um único motor Merlin de vácuo e coloca a carga a 
transportar na órbita desejada. O motor do segundo estágio entra em ignição poucos 
segundos após a separação entre o segundo e o primeiro estágio, e pode ser reiniciado 
várias vezes para colocar múltiplas cargas em diferentes órbitas. Para máxima fiabilidade, o 
segundo estágio está equipado com sistemas de ignição redundantes. Tal como o primeiro 
estágio, o segundo estágio é feito a partir de uma liga de alumínio e lítio. 


O motor Merlin de vácuo (Merlin- 
ID de vácuo) desenvolve uma força 
de 801 kN e o seu tempo de queima 
é de 375 segundos. 


A carenagem compósita é utilizada 
para proteger a carga durante a 
passagem do  Falcon-9 pelas 
camadas mais densas da atmosfera. 
Quando a missão do Falcon-9 é o 
lançamento do veículo de carga 
Dragon, a carenagem não é utilizada 
pois a cápsula possui o seu próprio sistema de protecção. 


A carenagem tem 13,1 metros de comprimento e 5,2 metros de diâmetro. 
Fabricada em fibra de carbono, separa-se em duas metades utilizando um 
sistema de separação de actuadores pneumáticos semelhantes aos que são 
utilizados para a separação entre o primeiro e o segundo estágio. 
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A carga a bordo do primeiro Falcon-9 v1.1 





A carga principal para esta missão for o satélite Cascade 
SmallSat and lonospheric Polar Explorer (CASSIOPE) da 
Agência Espacial do Canadá. O satélite for construído pela 
MDA Corporation e é baseado na plataforma MAC-200 
fornecida pela Magelan Aerospace. Com uma massa de 500 kg 
no lançamento, o CASSIOPE é utilizado como uma plataforma 
de demonstração tecnológica e como um satélite de 
investigação científica. 


O satélite, com um tempo de vida útil de dois anos, tem uma 
forma hexagonal com 1,25 metros de comprimento e 1,80 
metros de largura. É estabilizado nos seus três eixos espaciais, 
estabilização essa que é proporcionada por quatro rodas de 
momento e três magnetotorques actuando em dados de atitude 
fornecidos por dois magnetômetros, seis sensores solares e dois 
sensores estelares. Uma ligação de banda-S transmite os dados 
do satélite para o solo a 4 Mbit/s. 


A principal experiência a bordo do CASSIOPE é o Enhanced 
Polar Outflow Probe (ePOP) que é composto por oito 
instrumentos separados com o objectivo de levar a cabo 


investigações 10nosféricas. Os instrumentos que fazem parte do ePOP são Fast Auroral Imager (FAND, Imaging and Rapid- 
Scanning Jon Mass Spectrometer (IRM), Neutral Mass Spectrometer (NMS), Radio Receiver Instrument (RRD, Coherent 
Electromagnetic Radiation Tomography (CER), Magnetic Field Instrument (MGF), Suprathermal Electron Imager (SEI) e o GPS 


Attitude and Positioning Experiment (GAP). 


O FAI é composto por duas câmaras operadas por uma única unidade de controlo. Uma câmara opera a uma frequência de 0,63 um 
(na parte vermelha do espectro visível) e a outra câmara opera entre 0,65 um e 1,1 um (no infravermelho próximo). As duas 
câmaras 1rão fornecer imagens simultâneas em luz visível e em infravermelhos das auroras. 


O IRM fo1 fabricado pela Universidade de Calgary e é um espectrômetro de massa para estudar a composição de 16es com uma 


energia entre 0,1] eV e 100 eV. Projectado para fornecer 
cobertura tridimensional, o IRM está montado num braço de 
0,88 metros localizado na parte lateral do satélite. O 
instrumento tem as suas raízes no Thermal Plasma Analyzer 
transportado a bordo do satélite japonês Nozomt. 


O espectróômetro de massa NMS será utilizado para estudar a 
composição de massa das partículas neutras. Fornecido pela 
agência espacial japonesa, o NMS 1rá estudar as partículas 
com massa atómicas inferiores a 40 u. Após 1onizar as 
amostras por bombardeamento de electrões, as partículas 
serão aceleradas através de um campo magnético para 
separar diferentes massas, que serão deflectidas em 
diferentes ângulos. 


O RRI é composto por quatro antenas para monitorizar as 
ondas de rádio em frequências inferiores a 18 MHz. Ao 
estudar a propagação das ondas através da ionosfera, os 
cientistas esperam determinar a sua estrutura e densidade, 
bem como a forma como as partículas e as ondas interagem 
nas regiões 1onosféricas. 


O Laboratório de Investigação Naval dos Estados Unidos 
desenvolveu o CER que também irá utilizar as ondas de 
rádio para estudar a 10nosfera. O instrumento 1rá transmitir 
três sinais com frequências de 150 MHz, 400 MHz e 1,067 
GHz, que serão monitorizados por catorzes estações no solo. 
Os dados obtidos 1rão permitir desenhar um mapa que mostra 


| 


a forma como os sinais são afectados ao passarem por diferentes zonas da 10nosfera. 
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O MGF é composto por dois magnetómetros triaxtais colocados em dois 
pontos ao longo de um mastro de 0,80 metros. Este instrumento tem 
como função proporcionar medições altamente precisas das correntes na 
1onosfera e em forma particular nas regiões polares. O MGF irá levar a 
cabo 160 medições por segundo em cada eixo. 


SPACEX , 
“FALCON 9 > CASSIOPE | 





O instrumento SEI irá medir a energia e o ângulo de incidência dos 
electrões com energias entre 1 eV e 200 eV com a ajuda de um CCD. O 
objectivo deste instrumento é o de proporcionar uma melhor compreensão 
do vento solar. Este instrumento é baseado nas investigações levadas a 
cabo pela missão GEODESIC lançada em Fevereiro de 2000 a bordo de 
um foguetão-sonda Black Brant IX desde o Complexo de Lançamento 4 
do Centro de Investigação de Poker Flat. 


O GAP tem como objectivo proporcionar aos cientistas informação 
pormenorizada sobre a localização e orientação do satélite quando os 
dados são adquiridos. O GAP é composto por cinco receptores de sinais 
transmitidos pelos satélites GPS da Força Aérea dos Estados Unidos. O 
instrumento 1rá servir dois propósitos: um dos sensores está montado na 
parte experimental do satélite, estudando assim a ocultação de sinais de 
GPS à medida que eles passam pela 10nosfera, enquanto que os outros 
quatro sensores serão utilizados para determinar a localização do satélite. 


A Cascade Experimental (CX) foi a principal experiência tecnológica a 
bordo do CASSIOPE. A CX é um Protótipo de um sistema de 
comunicações de gravação e transmissão que o MDA espera poder 
conduzir a uma constelação de satélites de comunicações comerciais que 
serão comercializados como “correio espacial” para a transmissão de 
pacotes digitais de informação. A bordo do CASSIPOE o CX será 
utilizado para armazenar dados provenientes da carga científica e 
posteriormente transmitir esses dados para o solo. A transmissão é feita 
em banda-Ka a uma velocidade de 300 Mbrts/s. 


O segundo objectivo de demonstração tecnológica é a qualificação da 
plataforma MAC-200 que foi desenvolvida na base da plataforma MAC- 
100. 
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As esferas Polar Orbiting Passive Atmospheric Calibration Spheres (POPACS), são três massas esféricas inertes que têm como 
objectivo estudar a densidade da atmosfera terrestre e a forma como ela é afectada pela actividade solar à medida que as suas 
órbitas vão decaindo. 


O projecto é uma colaboração entre várias universidades norte-americanas e outras 
entidades, entre as quais a MSU (Morehead State University), Gil Moore (POPACS 
Project Director), a Universidade do Arkansas, PSC (Planetary Systems 
Corporation), Silver Spring, MD, MSU (Montana State University), Drexel 
University (Philadelphia, PA), entre outras. 





As esferas têm um raio de 0,05 metros e 
massas diferenciadas (1,0 kg, 1,5 kg e 2,0 
kg). Em órbita terrestre as esferas foram 
libertadas por um CubeSat-3U que se 
separou em quatro secções para libertar as 
esferas que deverão permanecer em órbita 
durante 15 anos. 


Os satélites CUSat-1 e CUSat-2 (Cornell 
University Satellite) fazem parte do 
University Nanosatellite Program da 
Força Aérea dos Estados Unidos e em 


conjunto eram também designados como snhars 
Nanosat-4. Os satélites tinham como am | dio E 
objectivo testar um sistema de navegação TR, aaa É (10 cm diameter) 


relativa baseado em GPS, observando-se 
mutuamente e executando manobras de 
manutenção de distância entre ambos 
utilizando micro-propulsores. 


No Verão de 2013 o satélite CUSat-2 foi 
danificado durante os testes de vibração. 
Assim, somente o CUSat-1 foi lançado 
como um satélite activo, estando o 
CUSat-2 inactivo já antes do lançamento 
e permaneceu acoplado ao segundo 
estágio do foguetão Falcon-9. 





Tendo somente um satélite operacional, o objectivo da missão foi alterado para testar a precisão do CDGPS (Carrier-phase 

Differential GPS) a menos de 0,1 metros ao se comparar a solução de navegação CDGPS a distância conhecida entre antenas GPS. 

O satélite, estando equipado com uma câmara, irá obter imagens da Terra, da Lua e do cometa €/2012 S1 ISON, enviando essas 

imagens para a Terra. Os motores de plasma PPT (Pulsed Plasma Thrusters) serão testados após terem sido atingidos os objectivos 
da missão. 


O satélite Drag and Atmospheric Neutral Density Explorer 
(DANDE) foi construído pela Universidade do Colorado, 
Boulder, e tem como função obter dados aeronômicos e sobre a 
densidade atmosférica. Com uma massa de 50 kg, transporta a 
bordo dois instrumentos: um espectrômetro de massa neutra e 
acelerómetros. O espectrômetro será utilizado para calcular a 
abundância de partículas na órbita do satélite (derivando assim a 
densidade atmosférica). Os acelerómetros serão utilizados para 
calcular o atrito que actua no satélite tendo por base a densidade 
calculada. 
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O DANDE estava 
fixado no foguetão 
Falcon-9 através de 
uma | denominada 
Lightband Adaptor 
Bracket que se 
separou juntamente 
com a sua carga, 
para ser ejectada 
somente duas 
semanas após o lançamento no início do comissionamento do satélite. Antes da 
separação, o satélite opera em modo de segurança enquanto procede à carga 
das suas baterias e é verificado pelos seus controladores. Cerca de um mês após 
o lançamento, o satélite inicia as suas operações científicas, obtendo e 
armazenando dados para serem posteriormente transmitidos para o solo. 
Durante a fase científica da missão, os controladores não serão capazes de comunicar com o satélite e as operações têm de ser 
suspensas à medida que o satélite passa sobre as estações de recepção para assim permitir a transmissão e recepção da informação. 
O satélite deverá ter uma vida útil de 18 meses antes da degradação do seu sistema de comunicações. 





Accelerometer Assembly 
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Horizon Crossing Indicator Assembly 
Magnetometer Assembly 

* - Torque Rod Assembly 

Nutation D Assembly 
Y-Torque Rod Assembly 

Chbrimand & Data Handling Box Asse 


Cbrmmumicabors Box Assembly (TNC/AVR) 


Tr anamitter Box Assembly 


10 Receiver Patch Assembly 
11 Tranamit Patch Anterma 
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Receiver Box Amembly 

Battery Box Amembly 

Electrical Powver System Box Assembly 
Neutral Mes Spectrometer Amembly 
Lightband Aclapter Eracket 

Primary Structure Assembly 
Hemisphere+X Assembly 
Hemisphere-X Assembly 

Tonel Bars (for Vinng Harness) 
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Lançando o Falcon-9 v1.1 


O lançamento do primeiro foguetão Falcon-9 na sua versão V1.1 estava 
inicialmente agendado para se realizar a 14 de Setembro. Porém, o 
lançamento seria adiado devido à necessidade de se proceder a um novo 
teste do motor Merlin-1D. No entanto, o percurso até ao primeiro 
lançamento teve de superar vários obstáculos com a realização de testes não 
só nos motores, mas também na plataforma de lançamento na Base Aérea de 
Vandenberg. 





Em finais de Agosto foi realizado o Wet Dress Rehersal (WDR) que 
envolveu o abastecimento do lançador na Plataforma de Lançamento SLC- 

| - 4E podendo-se de seguida avançar para o denominado Hot Fire Test (HFT). 
O principal objectivo deste teste era o de garantir que os sistemas de abastecimento da plataforma de lançamento e o foguetão 
funcionavam num ambiente totalmente operacional ao mesmo tempo que se realizavam vários testes, como por exemplo os 
comandos de activação e desactivação dos motores. Outros testes passaram pela sequência total de abastecimento do veículo, pelas 
operações da contagem decrescente, pelas operações de preparação dos motores e pelo teste do sistema de supressão sónica da 
plataforma de lançamento. 





O HFT estava inicialmente previsto para 11 de Setembro, mas no entanto 
seria adiado devido a problemas surgidos durante a fase de abastecimento. 
Os especialistas e engenheiros da SpaceX conseguiram resolver os 
problemas de forma rápida, o que levou a que fosse possível no dia seguinte 
levar a cabo o teste. Porém, mais uma vez o teste foi marcado por alguns 
problemas técnicos que por duas vezes fizeram suspender a contagem 
decrescente. À terceira tentativa tudo correu como previsto e o teste foi 
realizado com sucesso. Satisfeitos com os resultados obtidos e esperando 
pela realização de dois lançamentos de mísseis a partir da Base Aérea de 
Vandenberg, o lançamento seria então agendado para o dia 29 de Setembro. 








No dia do lançamento a activação eléctrica do foguetão teve lugar pelas 
0230UTC enquanto que o baste cinenio de oxigénio líquido (LOX) seria iniciado às 1210UTC e o abastecimento de RP-1 a ter 
início pelas 1220UTC. O processo de abastecimento seria finalizado pelas 1245UTC, com o abastecimento de LOX a ser mantido 
até T-3m para 1r substitumndo o oxidante que se evaporava devido à sua natureza criogênica. 


Utilizando um oxidante a uma temperatura extremamente baixa (e tal como 
acontece com outros lançadores), procedeu-se a T-9m (15SS3UTC) ao 
acondicionamento térmico dos motores do primeiro estágio. O programa de 
voo foi introduzido no computador de bordo às 1554UTC, seguindo-se às 
ISSSUTC a transferência do fornecimento de energia para as baterias 
internas do veículo e acontecendo o mesmo com o sistema de destruição de 
emergência às 1557UTC. 


Antes de se proceder ao lançamento é realizado um teste do sistema de 
controlo do motor do segundo estágio e às 1559UTC é activado o sistema de 
supressão sónica que inunda a plataforma de lançamento com toneladas de 
água que é assim utilizada para diminuir o choque das ondas sonoras criadas 
pela ignição dos novo motores do primeiro estágio. 





A ignição dos motores do primeiro estágio ocorre pelas 12559:57UTC, aumentando a força da ignição até às 1600:00UTC altura 
em que o veículo abandona a plataforma de lançamento. A fase inicial do voo vê o veículo a ascender verticalmente sobre a 
plataforma de lançamento antes de realizar uma manobra que o coloca no 
azimute de voo desejado para realizar a missão. A T+im 10s o veículo 
encontra-se a voar a uma velocidade supersónica, atingindo a zona de 
máxima pressão dinâmica a T+Im 18s. 


O final da queima do primeiro estágio ocorre a T+2m 41s após a potência 
dos motores ter sido diminuída para limitar a aceleração durante os 
segundos finais da queima do primeiro estágio. A separação entre o primeiro 
e o segundo estágio ocorre a T+2m 45s. A ignição do motor do segundo 
estágio ocorria a T+2m 49s. 
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A separação da carenagem de protecção ocorreu a T+3m 32s, sendo agora desnecessária. O final da 
queima do segundo estágio ocorria a T+9m 2s, terminando assim a fase propulsionada da missão 
para colocar a carga em órbita. 


A separação do satélite CASSIOPE ocorreu às 1614:15UTC (T+l4m 15s), seguindo-se às 
1617:45UTC a separação do POPACS e às 1618:25UTC a separação do satélite CUSat-l. A 
separação do satélite DANDE teria lugar pelas às 1618:25UTC. 


O satélite CASSIOPE ficou colocado numa órbita inicial com um perigeu a 325 km, apogeu a 1.500 
km e inclinação orbital de 81º. 


Após a separação do último satélite, a SpaceX tentou realizar um objectivo interno para a missão 
com a reignição do segundo estágio. As condições pareciam satisfatórias para esta manobra à medida 
que se sobrevoava a Antárctica, com o motor a iniciar a sua segunda queima e com a pressão a 
elevar-se na câmara de combustão até 400 psi. No entanto, pouco depois o computador de voo 
detectou que as condições não satisfaziam os critérios desejados e abortou a ignição. Após uma 
análise dos dados disponíveis, a SpaceX concluiu que o problema não envolveu algo de fundamental 
com o sistema, apenas havendo a necessidade de se proceder ao reajustamento de algumas diferenças 
entre a operação do motor no solo e a sua operação em vácuo. 


Apesar de alguns relatos em contrário, o segundo estágio do Falcon-9 permaneceu intacto após a 
segunda ignição do seu motor. 


Após de não ser um objectivo principal para esta missão, a SpaceX foi também capaz de levar a cabo 
duas reignições no primeiro estágio. Para a primeira reignição foram activados três motores para 
executar uma retro-propulsão supersónica. Esta reignição foi executada sem problemas e permitiu a 
primeiro estágio sobreviver à reentrada atmosférica de forma controlada. 


Depois procedeu-se à reignição do motor central do primeiro estágio que decorreu como previsto, 
excedendo no entanto o controlo de rotação dos motores de controlo de atitude. Este estágio não 
estava equipado com o equipamento de aterragem que poderia ter ajudado na sua estabilização tal 
como umas aletas num avião. O estágio acabou por entrar numa rotação que era superior do que 
poderia ser controlada com os motores de controlo de atitude, acabando por atingir o mar de uma 
forma descontrolada. 


A SpaceX acabaria por recuperar algumas partes do primeiro estágio, que juntamente com os testes 
do veículo Grasshopper, irão ajudar a aperfeiçoar o sistema de recuperação do primeiro estágio numa 
próxima missão. 


Esta missão serviu também como a primeira de três missões de certificação necessárias para 
certificar o Falcon-9 para executar missões para a Força Aérea dos Estados Unidos ao abrigo do 
programa Evolved Expendable Launch Vehicle (EELV). Quando o programa de certificação estiver 
completo, a SpaceX poderá ser seleccionada para levar a cabo missões National Security Space 
(NSS). 
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O regresso do Proton-M 


O excelente ritmo de lançamentos do foguetão 8K82KM Proton-M fo1 interrompido a 2 
de Julho de 2013 com a perda do veículo n.º 5115106754 53543 a quando lançamento de 
três satélites de navegação Uragan-M. Definidas as causas do acidente, o foguetão voltou 
ao activo com o lançamento do satélite de comunicações Astra-2E, constituindo assim o 
quinto lançamento bem sucedido de um foguetão Proton-M/Briz-M em 2013. 


O foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K (IIporóH-K), o 8K82KM Proton-M (Ilporón-M) é um 
lançador a três estágios podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então 
utilizar os usuais estágios Blok DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um 
novo sistema avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 
8K82K Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral este 
lançador equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa Khrunichev, é 
mais poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior 
equipada com os estágios Blok DM construídos pela RKK Energia. 


O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um 
diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. É capaz de colocar uma carga de 21.000 
kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força 
de 965.580 kgf. O Proton-M é construído pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção 
Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


Neste lançamento foi utilizado um estágio superior Briz-M Fase III. Esta é uma recente 
melhoria deste estágio que utiliza dois novos tanques de pressão (com uma capacidade de 
80 litros), substituindo os anteriores seis tanques de dimensões mais pequenas. Procedeu- 
se ainda a uma recolocação dos instrumentos de comando para a zona central do tanque 
para assim mitigar as cargas de choque que o tanque de propolente adicional é ejectado. 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril 
de 2001 (0347:00,525UTC) quando o veículo 53501 utilizando o estágio Briz-M (88503) 
colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) com uma 
massa de 1.970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 


Modificações 


A mais recente modificação levada a cabo no lançador Proton-M/Briz-M (Fase III) 
permite colocar numa órbita de transferência para a órbita geossincrona uma carga de 
6.150 kg, tendo um aumento de massa de 1.150 kg em relação à versão original do 
lançador. Entretanto, foi já iniciada uma nova fase de modificações (Fase IV) que deverá 
terminar em 2013 com a capacidade de carga a ser aumentada para 6.300 kg para uma 
órbita de transferência para a órbita geossíncrona e uma velocidade residual de 1,5 km/s 
para a órbita geossincrona. 
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Massa bruta (kg) 712.800 450.400 167.828 50.747 22.170 17.300 
Massa sem propolente (kg) O 31.000 11.715 4.185 2.370 2.300 


sedoso | | ADM | N6N5 | 650 | IO | imo 
me | [OXRDSM [AxRDOnNO | apúno | ss | noso 
[renome | [UDN | UDNNO, | UDN | UDN | meITOR 
Pa E 
remetem) [| — | 38 [| ss | 6 | mo 
EE IO E E E E 
ES E E O 
E A E 1 


Paxera-HOCHTeJb «llporoH» 


* ObozHaygeHHe ido )  TexHHyecKHe xapaktepHcTHkH «IlporoH-M» | 
Eolickogoe — YP-500 MHHeKCIPAY - 8K82 alpoToHa TE DEE cien, ace e 53 M TONNHEO / OKHCNATEN: 


Knacc — Tamanas paketa-HocuTenk ; : 
HeCHMMETPAY HI 


AVMETANTVpaaue (renan) / 
CráproBas Macca ..... S027 TETpaokcHa azoTa 


Quamerp 


CaMaa HH3KAA CTOWMOCTH 
gocTaBkKM 1 KI rpy3a Uyicno crynedeii ....... Sum 
Ha OopômTy 
“Macca nonesHoiá Harpy3ku: 


npu BbiBOge Ha HU2KyIO OnopHyio opônTy .......— 227 
pu BbIBOJe Ha TeocTaLjnoHapHyIo op6wTy ....... no 47 


* HasHayemHme 


BbIBOM KOCMHUECKHX aNMaparos 
rpampaHckoro 4 BosHHOroO HazHaueHua Bcero 3anyckoB .... lojo 
Ha HH3KYIO W TeocTaLjHmOoHapHyH OpOMTy YCNSWHbIX 00.0. D/% 


( MHenonbayerca npH sanycke 


* TENSKOMMYHHKALMOHHbIX CIVTHHKOE * MeMnnaHeTHbIX KOCMHUECKHX ANNA paTos («Mapc-96») 
* HaBlIaL|MOHHbIX CIyTHAKOE (PNOHACC) * CIYTHHKOB CHCTEMbI NPenynpempenua o paketHoM HanlageHuu 
* MoOgyneii opômran bHbIX CTAHUAA (Mp 4 MEC) 


HeropHa 


Ea É PazpafarbiBanack OKE Yenomeg c 1962 roga (2) BnocnepcTBMA NpHHaTO E é Nepehilá myck B BapHaHTe 4 Mepebi nyck E BapHaHTe 
Kak ceeprramenas MEP gua pocTaBkM K Len pemeHHe O paspaborke 8K82K NporoH-K c pasroHHHM BKB2KM NporoH-M c pasroHHbIM 
EM monHOCTbHO 100 MeraTOHH pakeTb-HOCHTENA ônomom «> — 10 mapra 1967 r. norom «Epma-M= — 7 anpena 2001 r. 


PHAHOROCTA & 2011 





"Também designado RD-275M ou 14D14M. O motor RD-275 resultou dos melhoramentos ao motor RD-253 levados a cabo entre 
1987 e 1993 com o intuito de se produzir uma versão mais potente do motor RD-253. Uma força superior em 7,7% foi conseguida 
ao aumentar a pressão na câmara de combustão e permitiu elevar a massa da carga para a órbita geostacionária em mais de 600 kg. 
Este motor foi pela primeira vez utilizado no lançador Proton-M em 1995. A Energomash começou o desenvolvimento de uma 
versão mais potente do motor RD-275 em 2001, tendo uma potência 5,2% superior o que permite mais 150 kg de carga para a 
órbita geossincrona. 


? Também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49. 
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Satélites 
Intelsat-23 
(38867 2012-0574) 


Plataforma 


LC81 PU-24 


Hora (UTC) Nº Série Fase 
6305146737 


08:36:59,997 93526 / 99534 HI 


Data 
14-Out-12 


Lançamento 


2012-057 


2012-061 


2012-065 


2012-070 


2013-012 


2013-014 


2013-022 


2013-026 


2013-056 


2013-058 


02-Nov-12 


20-Nov-12 


08-Dez-12 


26-Mar-13 


15-Abr-13 


14-Mai-13 


03-Jun-13 


29-Set-13 


25-Out-13 


21:03:59,991 


18:30:59,977 
13:13:42,928 
19:06:47,973 
18:35:59,986 
16:01:59,976 
09:18:30,969 
21:38:09,696 


18:08:53,957 


6303656744 
93532/99533 


4923656745 
93533/99528 
5115656746 
93534/99535 
4925656748 
93536/99536 


93537/99538 


6305656750 
93538/99539 


93540/99541 


93539/99540 


93535/99542 


LC81 PU-24 


Luch-5B 
(38977 2012-0614) 
Yamal-300K 
(38978 2012-061B) 
EchoStar-16 
(39008 2012-0654) 
Yamal-402 
(39022 2012-0704) 
Satmex-8 
(39122 2013-0124) 
Anik-G1 
(39127 2013-0144) 
Eutelsat-3D 
(39163 2013-0224) 
SES-6 
(39172 2013-0264) 
Astra-2E 
(39285 2013-0564) 
Sirius FM-6 
(39360 2013-0584) 


LC200 PU-39 


LC81 PU-24 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


LC200 PU-39 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M referindo-se as 
várias fases de desenvolvimento. Todos os lançamentos são levados a cabo a partir do Cosmódromo de Baikonur, Cazaquistão. 
Tabela: Rui €. Barbosa 








Astra-2E 


O Astra-2E é um satélite de telecomunicações 
construído pela EADS Astrium para a SES. 


O satélite servirá para o fornecimento de sinal de 
televisão da próxima geração, serviços VSAT e 
serviços de banda larga para o continente 
europeu, Médio Oriente e África. Posicionado na 
órbita geossincrona a 28,2º de longitude Este, o 
Astra-2E trás uma crescente capacidade para 
melhorar a frota de 50 satélites da SES e garantir 
uma ligação fiável e segura para mais de 99% da 
população mundial. 


Tendo por base a plataforma Eurostar-E3000, o 
Astra-2E transporta 60 repetidores de banda-Ku, 
bem como 3 repetidores de banda larga em 
banda-Ka. No lançamento a sua massa era de 
6.052 kg, uma envergadura de paméis solares de 
40 metros e um fornecimento de energia de 13 
kW no final da sua vida útil de 15 anos. 


O satélite é o 7º veículo Eurostar na frota da SES, 


após o lançamento bem sucedido do SES-6 em Junho de 2013 e do Astra-2F em Setembro de 2012. Dois outros satélites Eurostar- 
E3000 (Astra-5B e Astra-2G) encontram-se na fase final de integração e de testes. 
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3oHbi nokpbirua KA Astra 2E 
Astra 2E Coverage 





Ku-guana3son. EBpona 
Europe Ku Beam 





Ku-guana3zoH. Benukoopuranuna Ku-guanasoH. BnuxHui BOCTOK 
UK Ku Spot Beam Middie East Ku Beam) 


As diferentes zonas de cobertura do Astra-2E. Imagem: GKNP'Ts Khrunichev 
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Lançamento 


O lançamento do Astra-2E estava previsto para ter lugar às 
2143:54UTC do dia 19 de Julho de 2013. Os diferentes 
componentes do foguetão lançador 8K82KM Proton-M 
(93539) chegaram ao Cosmódromo de Baikonur a 14 de 
Março de 2013, com o estágio Briz-M (99540) a chegar ao 
cosmódromo a 18 de Junho. O satélite seria entregue em 
Baikonur a 14 de Junho. A 29 de Junho era anunciado que 
o lançamento teria lugar às 2143:57UTC do dia 20 de 
Julho. 


O processo de integração dos diferentes estágios do 
foguetão lançador bem como o processamento do satélite 
decorriam normalmente a 2 de Julho quando o foguetão 
8K82KM Proton-M/DM-03 (5115106754 53543/2J1) foi 
perdido segundos após o lançamento. O acidente levou a 
uma suspensão dos preparativos para o lançamento do 
Astra-2E com o satélite a ser colocado em modo de 
segurança, configurado para um armazenamento de curta 
duração. A maior parte da equipa da ILS e dos especialistas 
que se encontravam a preparar o lançamento, deixaram o 
Cosmódromo de Baikonur a 5 de Julho e só regressariam 
após a Comissão Estatal russa ter determinado as causas do 
acidente que levou aà perda de três satélites Uragan-M. 


A 14 de Agosto a ILS anunciava que após se ter 
determinado as causas do acidente de 2 de Julho, o 
lançamento do satélite Astra-2E estava agora agendado 
para o dia 15 de Setembro. No dia seguinte, a Roscosmos 
emitia um comunicado onde afirmava não haver qualquer plano para o lançamento do Astra-2E na data anunciada pela ILS, mas 
esta voltava a afirmar a 16 de Agosto que estava a prosseguir com os planos para colocar o Astra-2E em órbita a 15 de Setembro. A 
27 de Agosto a agência de notícias russa Interfax, anunciava que o lançamento estaria agora previsto para ter lugar a 17 de 
Setembro. No dia 11 de Setembro surgia a notícia de que o Cazaquistão havia requerido um adiamento do lançamento do foguetão 
Proton-M/Briz-M porque aimda não haviam sido finalizados os trabalhos de limpeza do local de impacto de 2 de Julho. Nesse 
mesmo dia, a Interfax anunciava que o lançamento era adiado para finais de Setembro ou princípios de Outubro devido a 
problemas técnicos, sendo avançada a data de lançamento de 30 de Setembro no dia seguinte. No mesmo dia a ILS emitia uma nota 
onde referia que o adiamento se devia ao facto de os especialistas da Khrunichev terem recebido durante um teste, uma leitura fora 
dos limites de tolerância num dos sistemas do primeiro estágio. Devido a este facto havia sido determinado que seria necessária 
uma investigação na qual o lançador teria de ser transportado para a zona de processamento para testes adicionais. As reparações 
seriam finalizadas no dia 19 de Setembro. 





A 23 de Setembro o portal de notícias espaciais SpaceflightNow referia que o lançamento estava agendado para as 2138:00UTC do 
dia 29 de Setembro. O processo de integração dos diferentes estágios do foguetão lançador bem como o processamento do satélite 
decorreram normalmente. Depois de preparado para o lançamento, procedeu-se à integração do Astra-2E no estágio superior 
formando a Unidade Orbital e desta com os estágios inferiores. A 24 de Setembro o lançador foi transportado para a estação de 
abastecimento 116141 na Zona 914, onde os tanques de baixa pressão do estágio Briz-M foram abastecidos com os gases de 
pressurização e os propolentes necessários para as suas manobras orbitais. Finalizadas as operações de abastecimento, o veículo 
lançador seria transferido para a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento LC200 a 26 de Setembro. 
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Transporte do foguetão lançador para a plataforma de lançamento. Imagens: GKNPTs Khrunichev. 


Após chegar à plataforma de lançamento, o lançador é inspeccionado visualmente antes de se proceder à remoção das coberturas de 
rádio frequências. Procede-se de seguida é erecção do lançador e após este estar na posição vertical a carenagem é ligada ao 
sistema de controlo do modo térmico líquido. O sistema de fornecimento de energia aos satélites é activado e são executados testes 
de rádio frequência. Todos os sistemas do lançador são inspeccionados e nesta fase a torre móvel de serviço é deslocada para a 
plataforma de lançamento, servindo de apoio técnico ao veículo. Os ductos de ar condicionado são ligados e procede-se à activação 
do modo do sistema de controlo térmico. Nesta altura é desactivado o sistema de controlo do modo térmico líquido. As coberturas 
térmicas são agora removidas e procede-se à verificação da tensão da banda de fixação. São verificadas as ligações de rádio e 
procede-se à carga das baterias da carga. 
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No segundo e terceiro dia de preparativos para o lançamento são realizadas operações com a carga a bordo do lançador, 
procedendo-se à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. A torre móvel de serviço é evacuada no terceiro dia e 
procede-se a uma simulação da contagem decrescente. No dia anterior ao lançamento são removidos os dispositivos de protecção 
da carenagem e procede-se ao registo fotográfico das operações de encerramento dos diversos elementos do lançador. Procede-se 
também à instalação das câmaras de vídeo na plataforma de lançamento, à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. 


A cerca de T-11h 30m tem lugar a activação do equipamento de teste e de suporte de solo relacionado com o sistema de orientação, 
navegação e controlo do estágio superior Briz-M. A decisão de prosseguir com o lançamento é tomada cerca de oito horas antes da 
hora prevista para a ignição e é tomada pelo Comissão Intergovernamental. Nesta altura, a plataforma de lançamento é evacuada de 
todo o pessoal que não é essencial para as operações. A T-lh 10m dá-se a activação do equipamento de teste e de suporte de solo 
relacionado com o sistema de orientação, navegação e controlo do foguetão Proton-M e o início do abastecimento dos três estágios 
inferiores ocorre a T-6h. A T-5h, começam as actividades da contagem decrescente. A plataforma de lançamento é reaberta a T-2h 
30m para as operações finais de encerramento do lançador. Pelas T-2h todo o pessoal técnico deve encontrar-se nas suas posições 
finais para o lançamento. 


A torre móvel de serviço começa a ser deslocada para a sua posição de lançamento a T-lh. As actividades finais da contagem 
decrescente têm início a T-45m. O sinal do sistema de propulsão é gerado pelo equipamento de teste e de suporte de solo do 
sistema de orientação, navegação e controlo do lançador. As unidades do sistema remoto da contagem decrescente são 
sincronizadas com o relógio principal da contagem decrescente. O sistema de abortagem é armado a T-35m (uma luz verde no 
painel de controlo indica que o sistema de finalização de voo está pronto). Duas unidades redundantes na unidade de abortagem de 
lançamento são sincronizadas com o relógio da contagem decrescente (nesta altura o interruptor da unidade de abortagem está 
activo). 


A T-10m o cliente indica de forma verbal a prontidão para o lançamento. Esta indicação é transmitida através da rede da contagem 
decrescente que interliga os vários intervenientes na actividade. 


O sinal de comando de T-300s é enviado pelo equipamento de teste e de suporte de solo do sistema de orientação, navegação e 
controlo do lançador para o equipamento semelhante no estágio Briz-M para sincronizar a hora de lançamento. Entretanto o Briz- 
M inicia a sua transferência para o fornecimento interno de energia. A T-2m o equipamento de teste e de suporte de solo do sistema 
de orientação, navegação e controlo do lançador começa a transferência para o fornecimento interno de energia (para os três 
estágios inferiores), enquanto que o estágio Briz-M finaliza este procedimento iniciado anteriormente. Um sinal é enviado pelo 
Briz-M para o lançador indicando a sua prontidão para o lançamento. 


A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5,0s e as verificações finais são feitas a T-3,1s pelo equipamento de teste e de 
suporte de solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador (verificando a prontidão do lançador, do estágio 
superior e da sua carga). Se todos os componentes do sistema estiverem prontos, é enviado um sinal para se iniciar a sequência de 
ignição do primeiro estágio. Os seis motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam em ignição a T-1,76s até 
atingirem 50% da força nominal. A força aumenta até 100% a T-Os (2138:09,696UTC do dia 29 de Setembro) e a confirmação para 
o lançamento surge de imediato. A sequência de ignição verifica se todos os motores estão a funcionar de forma nominal antes de 
se permitir o lançamento. O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 segundos. O controlo de arfagem, da ignição e fim 
de queima dos motores, o tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para que os 
estágios extintos caiam nas zonas pré-determinadas. 





A ignição do segundo estágio teve lugar a T+Im 54,73s. Esta ignição ocorre anda com o primeiro estágio ligado ao segundo 
através de uma estrutura através da qual se escapam os gases da combustão. A separação entre o primeiro e o segundo estágio 
ocorria a T+Im 58,93s. A ignição do segundo estágio terá uma duração de 3 minutos e 32 segundos antes de ocorrer a ignição do 
terceiro estágio e a separação entre os dois. À ignição do terceiro estágio inicia-se com a entrada em funcionamento dos seus 
motores vernier T+5m 23,96s, seguindo-se o final da queima do segundo estágio T+5m 26,68s e a separação entre os dois estágios 
ocorre 1,20 segundos depois. A ignição do motor principal ocorre a T+5m 29,82s A separação das duas metades da carenagem de 
protecção ocorreu a T-+5m 45,16s (a indicação da sua separação surgiu 0,10 segundos depois). 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 142 / Novembro de 2013 60 


PacyerHas umknorpamma nonera PH 


El 


Ornenenue nepBou cryneHu 
First Stage Separation 
t=119.75 

Ornenenne BTOpOM CTyNeHh 


Second Stage Separation 
t=327.28 





Em Órbita 


E 






Ages eo = ho me 
nad % Ornenenne KA 
us Mi Craft Separation 
Cópoc ronosHoro Ornenemne OB. 
obTexaTeng BbiBOA Ha CyOOpOnTanbHYyIO 
Payload Fairing Jettison TpaexTopuio 
t=346.9 5 OU Separation 
A t=582.25 





Fração entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido 
ações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o 


accionados|'0s“mbtores de estabilização do estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e 
proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao longo da trajectória suborbital onde se/emcontra antes da sua primeira 
ignição. Nestã-fãse o conjunto encontra-se numa trajectória suborbital com um perigeu a -495487&m, apogeu a 170,36 km e 


d 


itA 


rbigil de 51,32º. A primeira queima do Briz-M decorre entre T+lIm 16,95 e T+15m41,20s. Após a realização da 


r . . . a - e n 
do estágio Briz-M, o conjunto ficou colocado numa órbita de parqueamento com dy | 
k + 


à inclinação orbital de 51,55º. 
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PacyerHas umkKNnOrpaMMa BbisegeHua KA Astra 2E 


Astra 2E Injection Graph 
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Tpacca nonera PH «llporoH-M», PB «Bpus-M» npu BbiBegeHuu Astra 2E Ha ueneByio opbuTy 


Proton-M / Breeze-M System Flight Path 
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A quinta e última queima do estágio Briz-M entre T+8h 
53m 8,09s e T+8h 59m 19,68s. A separação do satélite 
Astra-2E teria lugar às 0650:10,485UTC (dados 
Khrunichev) a T+9h 12m 00,35s (equivalente a 
0650:10,05UTC), ficando colocado numa órbita com 
um perigeu a 4.152,70 km de altitude, apogeu a 
35.735,73 km de altitude, inclinação orbital de 22,98º e 
período orbital de 709,35 minutos. Posteriormente, o 
estágio Briz-M executaria anda mais duas manobras 
para se afastar do satélite que utilizaria os seus próprios 
meios para elevar o seu perigeu até uma altitude 
geossíncrona e baixar a tanto o seu apogeu como a sua 
inclinação orbital. O Astra-2E utilizaria o seu próprio 
sistema de propulsão para atingir a órbita geossincrona 
operacional. 
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A segunda queima do Briz-M é executava no primeiro nodo de ascensão 
da órbita de parqueamento e após esta queima a Unidade de Ascensão 
atinge uma órbita intermédia. Esta segunda queima do Briz-M ocorreu 
entre as T+lh 7m 33,37 e T+lh 24m 56,188s. Após a realização da 
segunda queima do estágio Briz-M, o conjunto ficou colocado numa 
órbita intermédia com um perigeu a 269,87 km, apogeu a 4.999,86 km e 
uma inclinação orbital de 50,28º. 


A terceira e quarta queima irão ter lugar após a Unidade de Ascensão 
executar uma órbita em torno do planeta e têm lugar no perigeu, 
formando uma órbita de transferência com um apogeu próximo do que 
será conseguido na órbita final. A terceira queima teve lugar entre T+3h 
28m 12,31]s e T+3h 39m 33,10s, seguindo-se a separação do tanque 
auxiliar de combustível a T+3h 40m 23,26s e a quarta queima decorreu 
entre T+3h 4Im 58,85s e T+3h 47m 44,62s. O conjunto encontra-se 
agora numa órbita de transferência com o perigeu a 434,87 km de 
altitude, apogeu a 35.756,83 km de altitude e inclinação orbital de 
49,08º. 


x Kerrarse 
ENEXO 
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Lançamentos orbitais em Outubro de 2013 


Em Outubro de 2013 foram levados a cabo 3 tentativas de lançamentos orbitais sendo todas bem sucedidas e colocados em órbita 3 
satélites operacionais. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Outubro de 2013 foram realizados 4969 lançamentos 
orbitais bem sucedidos, 463 lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 9,3% do total e a uma média de 8,4 
lançamentos por ano neste mês. É no mês de Janeiro no qual se verificam menos lançamentos orbitais (294 lançamentos que 
correspondem a 5,9% do total de lançamentos com uma média de 5,3 lançamentos) e é no mês de Dezembro onde se verificam 
mais lançamentos orbitais (492 lançamentos que correspondem a 9,9% do total de lançamentos com uma média de 8,9 
lançamentos). Até ao final de Outubro de 2013, o total de lançamentos orbitais em 2013 corresponde a 1,19% do total de 
lançamento desde 1957, tendo sido realizadas 5315 tentativas de lançamentos orbitais das quais 346 falharam. 
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O misterioso Shijian-16 


Dos três lançamentos orbitais realizados em Outubro de 
2013, dois foram levados a cabo pela República Popular da 
China com o primeiro a ter lugar a 25 de Outubro (de facto, 
este foi o primeiro de dois lançamento realizados neste dia). 


O lançamento do satélite SJ-16 Shijian-l6 (SEI6S) 
surgiu sem qualquer aviso por parte das autoridades chinesas 
e poucos foram os sinais que surgiram nas redes sociais e 
nos fóruns especializados que nos fizessem antever o 
lançamento. 


O satélite Shijian-16 


Ao anunciar o lançamento, as agências de notícias chinesas 
referiram genericamente que o satélite seria utilizado para 
medições do ambiente espacial e para testes tecnológicos, o 
que por um lado pode indicar que esta série pode ser a 
sucessora da série de satélite SJ-6 Shigian-6. 


Lançado às 0350:03,536UTC do dia 25 de Outubro de 2013, 
o satélite SJ-16 Shijian-16 seria colocado numa órbita com 
um perigeu a 599 km, apogeu a 616 km e inclinação orbital 
de 74,98º. Esta órbita justifica a primeira utilização do 
foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B (neste caso com o número de série Y25) a partir do Centro de Lançamento de Satélites de 
Jiuquan (o lançamento de um satélite para uma órbita com uma inclinação de 75º, implicaria que os estágios do lançador viessem a 
cair em zonas densamente populadas). 


WWW.NEWS.CN 





De forma geral, os satélites na série Shijian (SLi - Prática) são utilizados para testar novas tecnologias. O termo “Shijian” pode ser 
traduzido também como “tornar realidade”. Assim, esta série pode ser também utilizada como uma forma de encobrir missões de 
cariz secreto nas quais se pôem em prática tecnologias militares. 


UG AVIS ERA! 








O foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B 


Desenvolvido pela Academia de Tecnologia de 
Voo Espacial de Xangar, a familia de 
lançadores Chang Zheng-4 é utilizada para a 
colocação de satélites em órbitas polares e 
órbitas sincronizadas com o Sol. São 
lançadores a três estágios de propolentes 
líquidos cujas raízes se encontram no foguetão 
FB-1 Feng Bao-l. A família destes lançadores ] 
consiste em três variantes: CZ-4A Chang | 
Zheng-4A, CZ-4B Chang Zheng-4B e Chang 
Zheng-4C. Após o desenvolvimento do Feng 
Bao-l, a Academia de Tecnologia de Voo 
Espacial de Xangai foi incumbida do 
desenvolvimento do CZ-4. Aparentemente, este 
lançador seria um veículo suplente para o CZ- 
3B Chang Zheng-3B, com os dois primeiros 
estágios do CZ-4 a serem basicamente 
idênticos aos do foguetão CZ-3 Chang Zheng- 
3. O terceiro estágio do CZ-4 Chang Zheng-4 
foi inteiramente desenvolvido pela Academia 
de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai. 


VE 


Após o sucesso do CZ-3B, a versão CZ-4 foi 
abandonada em 1982 e baseado no seu desenho 
fo1 introduzido o CZ-4A Chang Zheng-4A que 





é geralmente idêntico à primeira versão mas aa 
tendo uma massa no lançamento ligeiramente 

inferior (O CZ-4 Chang Zheng-4 tinha uma E 

massa de 248.962 kg enquanto que o CZ-4A ” 


Chang Zheng-4A tinha uma massa de 241.092 

kg.). O desenvolvimento do foguetão CZ-4B 

Chang Zheng-4B (KAE[USZ KB) teve = 
início em Fevereiro de 1989, com o primeiro 
lançamento previsto para ter lugar em 1997 
mas acabando por só se realizar em 1999. 


PV VVNVON EN VS AN 


O CZ-4B Chang Zheng-4B (KAYA NH) tem uma carenagem de 
protecção de maiores dimensões; o controlo electromecânico original foi 
substituído por um controlo electrónico; os sistemas de telemetria, seguimento, 
controlo e de auto-destruição foram melhorados e substituídos por dispositivos de 
menores dimensões; procedeu-se a uma revisão do desenho dos escapes dos 
motores do segundo estágio para melhor desempenho a elevada altitude; foi 
introduzido um sistema de gestão de consumo de propolente para o segundo 
estágio com o objectivo de reduzir o propolente residual e assim aumentar a 
capacidade de carga; e foi introduzido um sistema de ejecção de propolente para o 
terceiro estágio. É capaz de colocar uma carga de 4.200 kg numa órbita terrestre 
baixa, 2.800 kg numa órbita sincronizada com o Sol ou 1.500 kg para uma órbita 
de transferência para a órbita geossincrona. O CZ-4B pode utilizar duas 
carenagens. Uma com um comprimento de 7,12 metros, diâmetro de 2,90 metros e 
um peso de 800 kg, e outra com um comprimento de 8,48 metros, diâmetro de 
3,35 metros e um peso de 800 kg. 


Uma versão equipada com oito propulsores laterais de combustível sólido foi 
estudada pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai. O foguetão 
Chang Zheng-4B-8S teria uma massa de 270.000 kg no lançamento e seria capaz 
de colocar 2.600 kg numa órbita polar ou sincronizada com o Sol. 
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1º Estágio 2º Estágio 3º Estágio 
Eras L-182 L-34 L-14 
Comprimento (m) 45,576 24,650 10,40 4,954 


Massa bruta (kg) 248.470 193.330 38.580 13.140 


Massa sem propolente (kg) E 9.998 2.932 1.727 


Massa do propolente (kg) 231.903 183.340 35.374 12.814 
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A seguinte tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B. 





Veiculo Data de Local de pa 

lançador Lançamento RO AR Lançamento RRNGNNEES 

2007-042 Y17 19-Set-07 03:26:13.445 Taiyuan, LC7 CBERS-2B 'Ziyuan-1' (32062 2007-0424) 
a R Shijian-6 Grupo-3A (33408 2008-0534) 

2008-053 Y22 25-Out-08 01:15:04.484 Taiyuan, LC9 Shijian-6 Grupo-3B (33409 2008-053B) 

2008-064 Y20 15-Dez-08 03:22:04.521 Taiyuan, LC9 Yaogan Weixing-5 (33465 2008-0644) 
ai . Shijian-6 Grupo-4A (37179 2010-0514) 

2010-051 Y23 06-Out-10 00:49:05.433 Taiyuan, LC9 Shijian-6 Grupo-4B (37180 2010-051B) 

2011-043 Y14 15-Ago-11 22:57:19,319 Taiyuan, LC9 HY-2A Haiyang-2A (37782 2011-0434) 
a : TX-1 Tianxun-l (37874 2011-0664) 

2011-066 Y21 11-Nov-11 03:21:05,279 Taiyuan, LC9 YG-12 Yaogan Weixing-12 (37875 2011-066B) 

2011-079 Y15 22-Dez-11 03:26:14,025 Taiyuan, LC9 ZY-1 Ziyuan-l (2€) (38038 2011-0794) 
pera A ZY-3 Ziyuan-3 (38046 2012-0014) 

2012-001 Y26 09-Jan-12 03:17:09,979 Taiyuan, LC9 VesselSat-2 (38047 2012-001B) 

YG-14 Yaogan Weixing-14 (38257 2012-0214) 

TT-1 Tiantuo-1 (38258 2012-021B) 
SJ-16 Shijia-16 
(39358 2013-057B) 


Lançamento 


2012-021 Y12 10-Mai-12 07:06:04,493 Taiyuan, LC9 


2013-057 Y25 25-Out-13 03:50:03,536  Jiuquan, LC43/603 


Q y 
FA (DE ns O) 0Einê Ens 
weibo.com/u/3803731722 weibo.com/u/3803731722 weibo.com/u/3803/31/22 





Destroços do primeiro estágio recuperados perto da vila de Amuquhu, província de Gansu, a cerca de 700 km de distância 
do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. 
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Sirius FM-6 — A magia da rádio por satélite 
O segundo lançamento orbital realizado a 25 de Outubro de 2013 assistiu à colocação em órbita do satélite Sirius FM-6 a partir do 


Cosmódromo de Baikonur. O lançamento foi levado a cabo pelo foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M (93535/99542) a partir da 
Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento LC200. 


Sirius FM-6 


O satélite Sirius FM-6 é um satélite de alta potência projectado pela Space 
Systems/Loral para a SiriusXM Radio. O satélite faz parte da frota de veículos em 
órbita que transmitem música, eventos desportivos, notícias, entrevistas, 
entretenimento, tráfego, meteorologia e dados em todo o território dos Estados 
Unidos. Tendo por base a herança da plataforma 1300 da SS/L, o Sirius FM-6 é o 
7º satélite da SS/L para a frota da SiriusXM. Com cerca de 20kW de potência no 
final da sua vida útil, é um dos mais potentes satélites construídos nos nossos dias. 
O satélite terá uma vida operacional de mais de 15 anos e estará localizado na 
órbita geossíncrona a 115º de longitude Oeste. 


O sistema Satellite Digital Audio Radio Services (SDARS) tem estado em operação 
na América do Norte sem qualquer problema desde 2001, fornecendo a milhões de 
subscritores móveis e fixos com um variado leque de serviços de rádio. A frota de 
satélites da SiriusXM é composta por duas constelações consolidadas durante a 
fusão em 2008 de duas empresas pioneiras de rádio, a Sirius Satellite Radio e a 
XMsSatellite Radio. O Sirius FM-6 é o 10º satélite na frota da companhia que inclui 
os satélites da Sirius e da XM. 


Tirando partido do desenho modular da plataforma 1300, bem como do seu 
desenho, componentes, processos e técnicas de integração, as principais 
características do Sirius FM-6 são: 


|- Uma estrutura rectangular principal de transporte que alberga 
equipamento electrónico e fornece a necessária capacidade de dissipação 
térmica para manter as unidades dentro dos limites das suas temperaturas 
de qualificação; 


2- Uma estrutura física voltada para a Terra que suporta o sistema da antena 
de recepção de banda-X de 1,2 metros, um subreflector de 2,4 metros, 
além de antenas FR telemetria e de comando, bem como sensores necessários para a determinação orbital; 





3- Um sistema de transmissão com uma antena de banda-S composto por um alimentador de banda-S, o subreflector de 2,4 
metros, e uma antena de montagem lateral (lado Este) de 9 metros; 


4- Dois painéis solares compostos de células solares de gálio — arsénio numa Advanced Triple Junction (ATJ) para 
fornecimento de energia. Para as operações em eclipse, a energia é armazenada em quatro baterias de 1es de lítio de 24 
células fornecendo 80 Ah. 


5- A elevação orbital e a manutenção dos parâmetros orbitais são conseguidas através de uma combinação de subsistemas de 
propulsão química e eléctrica. Doze propulsores de controlo de atitude estão localizados nos cantos e nas faces Norte/Sul 
da principal estrutura de suporte, com o Main Satellite Thruster (MST), utilizado principalmente durante a fase de 
elevação orbital, localizado na face anti-Terra. Dois módulos Stationary Plasma Thruster (SPT) estão também localizados 
nas faces Norte/Sul. 


6- A estabilização orbital e a orientação das antenas 
são conseguidas utilizando um subsistema Attitude 
Control Subsystem (ACS) de quatro rodas. O ACS 
mede a atitude do satélite em relação à Terra 
utilizando um sensor terrestre ou um sensor estelar, 
combinado com um processador de propagação 
orbital e um sistema de controlo baseado em 
giroscópio de operação continua. A informação 
sobre o erro em relação à atitude é 
automaticamente processada e a atitude do satélite 
é corrigida operando as rodas de momento. 


Semelhante aos satélites Siriuz FM-1/2/3/4/5, o Sirius FM-6 
é composto por um único repetidor de alta-potência. 
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Antenas específicas são utilizadas para a recepção de sinais de 7,1 GHz e para a transmissão de sinais de 2,3 GHz. A antena de 
recepção de foco principal tem um diâmetro de 1,2 metros. A antena de transmissão tem uma configuração Gregoriana e é 
composta por um reflector parabólico de 9 metros de diâmetro, por um reflector de 2,4 metros de diâmetro e por um conjunto de 
alimentação. 





30Ha nokpbirua KA Sirius FM-6 
dirius FM-6 Coverage 
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Lançamento 


O caminho para o lançamento do satélite Sirius FM-6 foi tortuoso, tendo-se registado vários adiamentos devido a problemas 
encontrados noutros satélites que partilhavam a plataforma LS-1300 da Space Systems/Loral. O lançamento esteve originalmente 
previsto para ter lugar a 24 de Janeiro de 2012 às 1844:01UTC (com o estágio superior Briz-M a ser transportado para o 
Cosmódromo de Baikonur a 13 de Dezembro de 2011; este estágio acabaria por ser utilizado no lançamento do satélite EchoStar- 
16), sendo posteriormente adiado para o período entre 13 e 19 de Fevereiro. A 30 de Janeiro o lançamento estava previsto para ter 
lugar em Fevereiro ou Março, sendo depois agendado para 5 de Março. Um novo adiamento teria lugar em meados de Fevereiro, 
sendo agendado para o período Julho/Agosto devido a problemas com o satélite SES-4. Em Abril o lançamento era empurrado para 
2013 devido à necessidade de se proceder à inspecção do sistema de abertura dos paméis solares do satélite. No entanto, e ao 
contrário do que havia sido então avançado, o satélite SES-4 teria conseguido abrir os seus painéis solares e havia atingido a sua 
posição na órbita geossincrona. 


A 31 de Maio de 2013 surge a informação de que o lançamento estava previsto para ter lugar a 14 de Agosto, mas um novo 
adiamento levaria a que o lançamento fosse agendado para 8 de Outubro. A 15 de Julho chegavam a Baikonur os diferentes 
componentes do foguetão 8K82KM Proton-M (93535), enquanto que a 27 de Agosto chegava o estágio superior Briz-M (99542). 
O satélite Sirius FM-6 chegava a Baikonur a 6 de Setembro. Em finais de Setembro o lançamento estava previsto para ter lugar a 
20 de Outubro. 





Os preparativos para o 
lançamento, encapsulamento do 
satélite, transporte da Unidade 
Orbital para as instalações de 
integração e montagem do 
lançador e posterior acoplamento 
com os estágios inferiores, 
decorreram sem problemas. O 
foguetão foi transportado para a 
estação de abastecimento 
116141 na Zona 91A a 15 de 
Outubro, onde os tanques de 
baixa pressão do estágio Briz-M 
foram abastecidos com os gases 
de pressurização e os propolentes 
necessários para as suas 
manobras orbitais. Finalizadas as 
operações de abastecimento, o 
veículo lançador seria transferido 
para a Plataforma de 
Lançamento PU-39 do 
Complexo de Lançamento 
LC200 a 17 de Outubro. 


Após chegar à plataforma de 
lançamento, o lançador é 
inspeccionado visualmente antes 
de se proceder à remoção das 
coberturas de rádio frequências. 
Procede-se de seguida é erecção 
do lançador e após este estar na 
posição vertical a carenagem é 
ligada ao sistema de controlo do 
modo térmico líquido. O sistema 
de fornecimento de energia aos 
satélites é activado e são 
executados testes de rádio 
frequência. Todos os sistemas do 
lançador são inspeccionados e 
nesta fase a torre móvel de 
serviço é deslocada para a 
plataforma de lançamento, 
servindo de apoio técnico ao 
veículo. Os ductos de ar 
condicionado são ligados e 
procede-se à activação do modo 
do sistema de controlo térmico. 
Nesta altura é desactivado o 
sistema de controlo do modo térmico líquido. As coberturas térmicas são agora removidas e procede-se à verificação da tensão da 


banda de fixação. São verificadas as ligações de rádio e procede-se à carga das baterias da carga. 
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No segundo e terceiro dia de preparativos para o lançamento são realizadas operações com a carga a bordo do lançador, 
procedendo-se à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. A torre móvel de serviço é evacuada no terceiro dia e 
procede-se a uma simulação da contagem decrescente. No dia anterior ao lançamento são removidos os dispositivos de protecção 
da carenagem e procede-se ao registo fotográfico das operações de encerramento dos diversos elementos do lançador. Procede-se 
também à instalação das câmaras de vídeo na plataforma de lançamento, à carga das baterias e a verificações das ligações de rádio. 


A 20 de Outubro o lançamento é adiado devido a problemas registados numa estação de seguimento localizada na África do Sul. O 
lançamento é então agendado para as 1812:06UTC do dia 21 de Outubro. No entanto, um novo adiamento de 24 horas surgiria no 
dia seguinte. A 21 de Outubro a ILS requeria um novo adiamento, sendo então agendado para o dia 25 de Outubro. 
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A cerca de T-11h 30m tem lugar a activação do equipamento de teste e de suporte de solo relacionado com o sistema de orientação, 
navegação e controlo do estágio superior Briz-M. A decisão de prosseguir com o lançamento é tomada cerca de oito horas antes da 
hora prevista para a ignição e é tomada pelo Comissão Intergovernamental. Nesta altura, a plataforma de lançamento é evacuada de 
todo o pessoal que não é essencial para as operações. A T-lh 10m dá-se a activação do equipamento de teste e de suporte de solo 
relacionado com o sistema de orientação, navegação e controlo do foguetão Proton-M e o início do abastecimento dos três estágios 
inferiores ocorre a T-6h. A T-5h, começam as actividades da contagem decrescente. A plataforma de lançamento é reaberta a T-2h 


30m para as operações finais de encerramento do lançador. Pelas T-2h todo o pessoal técnico deve encontrar-se nas suas posições 
finais para o lançamento. 


A torre móvel de serviço começa a ser deslocada para a sua posição de lançamento a T-lh. As actividades finais da contagem 
decrescente têm início a T-45m. O sinal do sistema de propulsão é gerado pelo equipamento de teste e de suporte de solo do 
sistema de orientação, navegação e controlo do lançador. As unidades do sistema remoto da contagem decrescente são 
sincronizadas com o relógio principal da contagem decrescente. O sistema de abortagem é armado a T-35m (uma luz verde no 
painel de controlo indica que o sistema de finalização de voo está pronto). Duas unidades redundantes na unidade de abortagem de 


lançamento são sincronizadas com o relógio da contagem decrescente (nesta altura o interruptor da unidade de abortagem está 
activo). 


A T-10m o cliente indica de forma verbal a prontidão para o lançamento. Esta indicação é transmitida através da rede da contagem 
decrescente que interliga os vários intervenientes na actividade. 
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O sinal de comando de T-300s é enviado pelo equipamento de teste e de suporte de solo do sistema de orientação, navegação e 
controlo do lançador para o equipamento semelhante no estágio Briz-M para sincronizar a hora de lançamento. Entretanto o Briz- 
M imicia a sua transferência para o fornecimento interno de energia. A T-2m o equipamento de teste e de suporte de solo do sistema 
de orientação, navegação e controlo do lançador começa a transferência para o fornecimento interno de energia (para os três 
estágios inferiores), enquanto que o estágio Briz-M finaliza este procedimento iniciado anteriormente. Um sinal é enviado pelo 
Briz-M para o lançador indicando a sua prontidão para o lançamento. 


A activação da giro-plataforma teve lugar a T-5,0s e as verificações finais são feitas a T-3,1s pelo equipamento de teste e de 
suporte de solo do sistema de orientação, navegação e controlo do lançador (verificando a prontidão do lançador, do estágio 
superior e da sua carga). Se todos os componentes do sistema estiverem prontos, é enviado um sinal para se iniciar a sequência de 
ignição do primeiro estágio. Os seis motores RD-276 do primeiro estágio do Proton-M entravam em ignição a T-1,76s até 
atingirem 50% da força nominal. A força aumenta até 100% a T-Os (1808:53,957UTC do dia 25 de Outubro) e a confirmação para 
o lançamento surge de imediato. A sequência de ignição verifica se todos os motores estão a funcionar de forma nominal antes de 
se permitir o lançamento. O foguetão ascende verticalmente durante cerca de 10 ds O controlo de Cu da ignição e fim 
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de queima dos motores, o tempo de separação da ogiva de protecção e o controlo de atitude, são todos calculados para que os 
estágios extintos caíam nas zonas pré-determinadas. 


A ignição do segundo estágio teve lugar a T+Im 54,70s. Esta ignição ocorre anda com o primeiro estágio ligado ao segundo 
através de uma estrutura através da qual se escapam os gases da combustão. A separação entre o primeiro e o segundo estágio 
ocorria a T+Im 59,78s. A ignição do segundo estágio terá uma duração de 3 minutos e 32 segundos antes de ocorrer a ignição do 
terceiro estágio e a separação entre os dois. À ignição do terceiro estágio inicia-se com a entrada em funcionamento dos seus 
motores vernier T+5m 24,08s, seguindo-se o final da queima do segundo estágio T+5m 26,78s e a separação entre os dois estágios 
ocorre 0,72 segundos depois. A ignição do motor principal do terceiro estágio ocorre a T+5m 29,92s A separação das duas metades 
da carenagem de protecção ocorreu a T+5m 45,26s (a indicação da sua separação surgiu 0,10 segundos depois). 
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O processo de separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M é iniciado com o final da queima dos motores vernier, seguido 
da quebra das ligações mecânicas entre os dois estágios e da ignição dos retro-foguetões de combustível sólido para afastar o 
terceiro estágio do Briz-M. Imediatamente após a separação entre o terceiro estágio e o estágio Briz-M (T+9m 41,45s), são 
accionados os motores de estabilização do estágio superior para eliminar a velocidade angular resultante da separação e 
proporcionar ao Briz-M a orientação e estabilidade ao longo da trajectória suborbital onde se encontra antes da sua primeira 
ignição. Nesta fase o conjunto encontra-se numa trajectória suborbital com um perigeu a -495,48 km, apogeu a 170,36 km e 
inclinação orbital de 51,32º. A primeira queima do Briz-M decorre entre T+lIm 45,92 e T+16m 5,18s. Após a realização da 
primeira queima do estágio Briz-M, o conjunto ficou colocado numa órbita de parqueamento com um perigeu a 172,86 km, apogeu 
a172,86 km e uma Inclinação orbital de 51,55º. 


Estadias prolongadas na Plataforma de Lançamento 


Com os problemas registados na estação de recepção localizada na África do Sul, o foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M 
(93535/99542) passou vários dias na plataforma de lançamento. Estas estadias prolongadas não são de todo pouco usuais, 
tendo-se já repetido em ocasiões anteriores. 


Segundo Stan Black (nasaspaceflight.com), o foguetão Proton-K (34701) com o satélite Cosmos 1870, permaneceu na 
plataforma de lançamento durante 30 dias entre 25 de Junho e 25 de Julho de 1987. O adiamento deveu-se à espera pela 
autorização para o lançamento. Entre 29 de Março e 7 de Abril de 1998, o foguetão 39102 com vários satélites Iridium a bordo, 
permaneceu 9 dias na plataforma de lançamento devido ao mau tempo no Cosmódromo de Baikonur, com a ocorrência de 
aguaceiros de neve e chuva. Em 1999 ocorreram dois casos de longas permanências na plataforma de lançamento. O primeiro 
deu-se com o veículo 39601 com duas visitas à plataforma de lançamento antes de ser lançado. A primeira permanência deu-se 
entre 26 e 29 de Janeiro, quando o foguetão 39601 com o satélite de comunicações Telstar-6 teve de ser transportado de volta 
para o edifício de integração e montagem devido a um problema com o computador digital do quarto estágio. Seria transportado 
de volta para a plataforma de lançamento a 11 de Fevereiro onde permaneceria até ao dia 15, altura em que foi lançado com 
sucesso. O foguetão 38901 com o satélite de comunicações Raduga faria três visitas à plataforma de lançamento antes de iniciar 
a sua missão. À primeira permanência na plataforma decorreu entre 25 e 28 de Abril, a segunda entre 3 e 7 de Maio, e a terceira 
entre 2 e 5 de Julho, altura em que foi lançado com sucesso. Uma situação semelhante ocorreria com o foguetão 53501 
transportando o satélite Ekran-M. O foguetão seria transportado pela primeira vez para a plataforma de lançamento a 15 de 
Dezembro de 2000 e 1ria aí permanecer até 20 de Dezembro. Um problema faria o lançador ser transportado de volta para o 
edifício de integração e montagem de onde sairia de novo a 27 de Março de 2001. Esta segunda permanência na plataforma de 
lançamento não seria a definitiva pois um novo problema técnico obrigaria a ser transportado de volta para o edifício de 
integração e montagem. Após a resolução do problema, o foguetão era transportado de volta para a plataforma de lançamento a 
2 de Abril e acabaria por ser lançado com sucesso a 7 de Abril. O foguetão 40602 com o satélite Echostar-8 faria duas visitas à 
plataforma de lançamento antes de colocar em órbita a sua carga. A primeira permanência teria lugar entre 18 e 24 de Junho de 
2002, sendo neste dia transportado de volta para o edificio de integração e montagem devido a um problema com um receptor 
no seu satélite que obrigaria numa primeira fase a que o lançamento fosse adiado para 22 de Junho. A segunda permanência na 
plataforma de lançamento teria lugar entre 19 e 22 de Agosto após um adiamento de dois dias devido a ventos fortes no 
cosmódromo. 


Um novo caso de três permanências na plataforma de lançamento iria ocorrer com o veículo 41001 transportando o satélite 
AMC-9. O foguetão seria transportado para a plataforma de lançamento a primeira vez a 25 de Abril de 2003 e iria permanecer 
aí até 29 de Abril, altura em que foi transportado de volta para o edifício de integração e montagem devido a uma falha numa 
unidade de telemetria no estágio Briz-M. Transportado de novo para a plataforma de lançamento a 16 de Maio, uma falha na 
plataforma inercial de estabilização do Briz-M faria que o conjunto fosse transportado de volta para o edifício de integração a 
20 de Maio. Transportado a terceira vez para a plataforma de lançamento a 3 de Junho, acabaria por ser lançado com sucesso a 
6 de Junho. A 3 de Dezembro de 2005 o foguetão 53513 com o satélite de comunicações AMC-23 era transportado para a 
plataforma de lançamento. Durante a realização dos testes pré-lançamento foi notado um comportamento anómalo da unidade 
de controlo de voo no estágio superior Briz-M. O foguetão seria transportado de volta para o edifício de integração a 7 de 
Dezembro para se determinar as causas deste comportamento. O problema seria posteriormente resolvido e o foguetão seria 
transportado de volta para a plataforma de lançamento a 26 de Dezembro, sendo lançado com sucesso a 29 de Dezembro. 


O foguetão 93524 com o satélite de comunicações SES-4 também iria visitar a plataforma de lançamento por três vezes antes 
do seu lançamento a 14 de Fevereiro de 2012. A primeira presença na plataforma de lançamento decorreu entre 24 e 27 de 
Dezembro de 2011. Mais uma vez, um problema com a plataforma de estabilização mercial do estágio superior Briz-M faria 
com que neste dia o lançador fosse transportado de volta para o edificio de integração e montagem. A 25 de Janeiro de 2012 o 
foguetão 93524 era transportado de volta para a plataforma de lançamento, mas uma avaria descoberta num cabo de transição 
do primeiro estágio que serve para transportar energia para uma unidade de bombagem automática do segundo estágio faria 
com que fosse transportado de volta para o edificio de integração e montagem a 27 de Janeiro. Regressado à plataforma de 
lançamento a 11 de Fevereiro, a missão decorreria sem problemas a 14 de Fevereiro. 


Em Órbita — Vol.13 — N.º 142 / Novembro de 2013 76 


E É 
7 o | 
| ' | 
d ias po | 
1 CU “ul 
FF 4 | 
F, he Id 
e = Fa 
pn, 





| 
ES 


r 











PacyerHaa unknorpamma nonera PH 


Proton-M Launch Sequence 









Ea ui G* 
aq or KA 
qe “ms, o raio 
Ornenenue nepBoú cryneHu Ag Cópoc ronosHoro Ornenemne OB. 
First Stage Separation / obTexarena BbiBoA Ha cybopónTanbHyIo 
t=119.75 Payload Fairing Jettison TpaexTopuio 
t=346.95 OU Separation 
t=582.25 
OrneneHne BTOpOÚ CTYNeHW 
Second ai Separation 
t=327.2 
Es A a ea A pr 
PacuerHas umknorpamma BbisegeHua KA Sirius FM-6 
Sirius FM-6 Injection Graph 
Crapr Cópoc [O Orgenenune Ob or PH OnopHas opônta MlpomexyTosHas opôunra 
Liftoff PLF Jettison OU Separation Parking Orbit Intermediate Orbit 














t=9 42. Í-e BKNHOYEHUE 





2-e BKMHOYEHHE 






347" 562 706" 9/3" 4033" 4053" 5119" 124/75" 
Cópoc Tb MlepexogHas opônra Ornenenne KA 
APT Jettison Transfer Orbit Craft Separation 
3-8 BKMHOJEHHE 4-e BKNHOYEHHE 5-8 BKIHOYEHNE t=9" 11 20" 





12499" 13188" 13238" 13325" 13680" 31914" 31924' 32297" 33080" 


Tpacca nonera PH «poron-M», PB «Bpua-M» npu Bbisegenuu Sirius FM-6 Ha uenesyto opbury 
Proton-M / Breeze-M System Flight Path 


80 





" E ds | o Transfer Obi “LV Powered Flight 
40 


20 
-20 


-60 


OnopHas sato 


-80 





Parking Orbit ii CESPE Intermediate Orbit 


-180 -135 -90 -45 0 45 90 135 


Em Órbita 


A segunda queima do Briz-M é executava no 


O | Nominal [Desvio primeiro nodo de ascensão da órbita de 
US ICE 1 - ignição 20:26,2 692,03 parqueamento e após esta queima a Unidade de 


US SE 1 - ignição 705,92 
US ICE 1 - final da queima 707,16 mostra os tempos nos quais ocorreram as 


US SE 1 - final da queima | 25:07,0 | 972,95 | 965,18 | 7,77 | diferentes queimas do estágio Briz-M (ICE — 
16:07,0 


Ascensão atinge uma órbita intermédia. A tabela 





US ICE 2 - ignicã 4 4033,18. 1 0,18. motor de correcção de impulso; SE — motor de 
USE cos Se Re sustentação). Após a realização da segunda 


US SE 2 - ignição 16:21,0 4093 [405524] 0,24 queima do estágio Briz-M, o conjunto ficou 
US ICE 2 - final da queima 16:28,9 4054,9 | 4055,33 | 0,43 | colocado numa órbita intermédia com um 


US SE 2 - final da queima 34:12,9 | 5118,85 perigeu a 269,86 km, apogeu a 4.999,86 km e 
US ICE 3 - ignição 36:49,0 12475 uma inclinação orbital de 50,30º. 
US SE 3 - ignição 3/:13,0 12499 A terceira e quarta queima 1rão ter lugar após a 
US ICE 3 - final da queima | 37:14,9 | 12500,9 Unidade de Ascensão executar uma órbita em 
US SE 3 -final da queima | 48:41,6 |13187,6 torno do planeta e têm lugar no perigeu, 
US ICE 4 - ignição 19:258 | 13231,8 formando uma órbita de transferência com um 


apogeu próximo do que será conseguido na 


Separação sanque acar 49:31,6 | 1929/,6 | 15226,5 órbita final. O conjunto encontra-se agora numa 

US ICE 4 - final da queima 49:33,8 | 13239,8 | 13228, órbita de transferência com o perigeu a 429,86 
US ICE 5 - ignição 50:50,6 [133166] | km de altitude, apogeu a 35.803,83 km de 
US SE 4 - ignição 50:58,6 | 13324,6 | 13324,9 altitude e inclinação orbital de 49,01º. 

US ICE 5 - final da queima | 51:00,5 | 13326,5 | 13326,8 A quinta e última queima do estágio Briz-M 

US SE 4 - final da queima 56:53,6 | 13679,6 | 13670,3 coloca o satélite na órbita final de transferência. 
US ICE 6 - ignição 00:48.0 31914 [3191492 A separação do satélite Sirius FM-6 teria lugar às 


ES 0319:59,304UTC (dados Khrunichev) a T+9h 
Ses qua SERA RSA 1Im 05,30s (equivalente a 0319:59,26UTC) do 


US ICE 6 - final da queima 00:59,9 | 31925,9 | 31926,2 dia 26 de Outubro, ficando colocado numa órbita 
US SE 5 - final da queima | 07:10,8 |32296,8 | 32289,8 com um perigeu a 4.126,59 km de altitude, 
Separação do Sirius FM-6 | 20:14,0 | 33080 | 33065,3 apogeu a 35.785,86 km de altitude, inclinação 
US ICE 7 - ignição 25:34,0 40600 | 40600,1 orbital de 22,5º e período orbital de 708,30 
US ICE 7 - final da queima | 25:46,0 | 40612 |40612,4 RR 
US ICE 8 - ignição 33:34,0 44680 | 44680,3 Posteriormente, o estágio Briz-M executaria 
US ICE 8 - final da queima 35:14,0 44780 [447805 anda mais duas manobras para se afastar do 


satélite que utilizaria os seus próprios meios para 
elevar o seu perigeu até uma altitude geossíncrona e baixar a tanto o seu apogeu como a sua inclinação orbital. O Sirius FM-6 
utilizaria o seu próprio sistema de propulsão para atingir a órbita geossincrona operacional. 


Cxema nonera PH «[lporoH-M», PB «Bpua-M» npu BbiseneHuu KA Sirius FM-6 Ha ueneByio opbury 


Proton-M / Breeze-M System Trajectory 
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China lança Yaogan Weixing-18 


Com lançamentos regulares desde 2006, os satélites Yaogan Weixing são referidos pelas autoridades chinesas como sendo 
utilizados para a realização de experiências científicas, detecção remota de recursos terrestres, monitorização de colheitas e auxilio 
na redução e prevenção de desastres naturais. Porém, a designação destes satélites esconde o seu verdadeiro objectivo. 


A série Yaogan Weixing 


No passado a então União Soviética utilizou a designação “Cosmos” para esconder a verdadeira natureza de centenas e centenas de 
satélites que colocava em órbita, atribuindo-lhes uma natureza científica. Porém, cedo os especialistas Ocidentais estranharam 
tamanho investimento na Ciência por parte de uma nação e concluíram que a maior parte desses satélites teria uma aplicação 
militar. 


Nos nossos dias algo de semelhante poderá estar a ocorrer com os satélites chineses da série Yaogan. Segundo as autoridades 
chinesas estes satélites são utilizados para a realização de experiências científicas, para levarem a cabo a detecção remota de 
recursos terrestre e estimar colheitas e para auxiliar nas tarefas de prevenção e redução de desastres naturais. Tirando estes 
objectivos, nada mais é referido sobre estes veículos. 


Dos satélites até agora colocados em órbita foram identificados três tipos, sendo 

alguns satélites destinados para a observação electro-óptica digital, outros para a 

observação utilizando radares SAR (Synthetic Aperture Radar) e outros para a 
1 escuta das transmissões electrónicas oceanográficas. Os satélites de observação 
electro-óptica digital foram desenvolvidos pela 5º Academia do CASC, enquanto 
que os satélites SAR foram desenvolvidos pela 8º Academia do CASC. 


A série de lançamento foi iniciada a 27 de Abril de 2006 com o lançamento do YG- 
| Yaogan Weiximg-1 por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C a partir do Centro 
de Lançamento de satélites de Taiyuan. O satélite foi colocado numa órbita com um 
apogeu a 621 km de altitude, perigeu a 602 km de altitude, inclinação orbital de 
97,81º e período orbital de 96,93 minutos. Esta órbita foi posteriormente elevada 
para uma órbita circular operacional com um apogeu a 629 km de altitude, perigeu a 
628 km de altitude, inclinação orbital de 97,87º e período orbital de 97,28 minutos. 
Ao se observar a carenagem de protecção de carga depressa se salienta o seu 
comprimento de 10 metros e o diâmetro de 3,8 metros. O YG-1 Yaogan Weiximg-1 
terá sido o primeiro satélite JB-5 Jianbing-5 destinado à observação através de um 
radar SAR. 


O segundo satélite desta série seria 
lançado a 25 de Maio de 2007 por um 
foguetão (CZ-2D Chang Zheng-2D a 
partir do Centro de Lançamento de 
Satélites de Jiuquan. O YG-2 Yaogan 
Weixing-2 era colocado numa órbita com 
um apogeu a 655 km de altitude, perigeu 
a 630 km de altitude, inclinação orbital 
de 97,85º e período orbital de 97,57 
minutos. As autoridades chinesas 
anunciavam os mesmos objectivos para a 
missão, mas este lançamento diferia do anterior devido ao facto de o Yaogan Weixing-2 
não ser a única carga presente a bordo do vector lançador sendo lançado também o 
satélite ZP-1 Zheda PiXing-1 “MEMS-Pico” (31491 2007-019B). Este satélite teve como 
objectivo proporcionar uma plataforma orbital para o ensaio de novas tecnologias, tais 
como acelerómetros, micro-giroscópios e sensores de infravermelhos. Entretanto, os 
dados orbitais apontam para que o Yaogan Weixing-2 se encontre numa órbita com um 
apogeu a 658 km de altitude, perigeu a 631 km de altitude, inclinação orbital de 97,93º e 
período orbital de 97,61 minutos. Crê-se que na realidade que este tenha sido o primeiro 
de uma nova geração de satélites de reconhecimento digital electro-óptico JB-6 
Jianbing-6. Estes satélites terão substituído os veículos FSW-4 que faziam regressar uma 
cápsula com filme contendo imagens obtidas durante a sua missão. Os novos satélites 
terão uma resolução de 0,6 metros a 1,9 metros. 





Ainda em 2007, no dia 11 de Novembro, era lançado um foguetão CZ-4C Chang Zheng- 
4C desde Taiyuan transportando o satélite YG-3 Yaogan Weixing-3. O satélite seria 
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colocado numa órbita com um apogeu a 613 km de altitude, perigeu a 457 km de altitude, inclinação orbital de 97,85º e período 
orbital de 95,34 minutos. O perigeu orbital seria elevado a 14 de Novembro para os 
613 km de altitude com o apogeu a ser colocado nos 624 km. O satélite atingiria 
posteriormente uma órbita circular operacional com um apogeu a 630 km de altitude, 
perigeu a 627 km de altitude, inclinação orbital de 97,84º e período orbital de 97,28 
minutos. O YG-3 terá sido o segundo satélite Jianbing-5 


O satélite YG-4 Yaogan Weixing-4 seria lançado no 1 de Dezembro de 2008 por um 
foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D desde Jiuquan. Mais uma vez os detalhes técnicos 
acerca do novo satélite foram imexistentes, mas tendo por base a análise levada a 
cabo aos três satélites predecessores da série os analistas ocidentais concluíram que 
este novo satélite poder-se-á tratar do segundo veículo da série militar JB-6 Jianbing- 
6 de reconhecimento digital. As observações ópticas dos satélites Jianbing-6 deverão 
complementar as observações SAR levadas a cabo pelos satélites da série militar 
Jianbing-5 (YG-1 Yaogan-l e YG-3 Yaogan-3). 


No dia 15 de Dezembro de 2008 
era lançado desde Taiyuan um 
foguetão CZ-4B Chang Zheng-4B 
transportando o satélite YG-5 
Yaogan Weixing-5. Apesar de já 
há vários meses se aguardar pelo 
lançamento deste satélite, a sua 
natureza permanece, tal como 
acontece com os anteriores 
satélites Yaogan, envolta em | % 
mistério. , 
As referências iniciais a este lie E | dd 
lançamento indicavam a missão o primeiro satélite da série militar Jianbing-7. TOR nl dd 
Não havendo muitos dados relativos a esta série de satélites crê-se que seja um 
novo tipo de satélite de observação. Observações posteriores verificaram que o satélite Z1 Yuan-2 (3), também designado Jianbing- 
3 (3), havia sido removido da sua órbita antes do lançamento do Yangan-5. Esta manobra pode indicar que o Yangan-5 seja um 
novo tipo de satélite electro-óptico de 2º geração que venha substituir os Jianbing-3. 
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Segundo o analista Phillhp Clark, o satélite Yaogan-5 atingiu a sua órbita operacional a 20 
de Dezembro ficando colocando numa órbita com um apogeu a 495 km de altitude, perigeu 
a 488 km de altitude e inclinação orbital de 94,44 minutos. De notar que o mesmo período 
orbital era utilizado pela série Jianbing-3, apesar de existiram ligeiras diferenças nas suas 
excentricidades orbitais o que resultava em apogeus e perigeus em altitudes diferentes. 


A 21 de Abril de 2009 a secção de ciência e tecnologia da versão on-line do jornal 
| People's Daily, anunciava o lançamento do Yaogan Weixing-6 a 22 de Abril de 2009, 
| | referindo o lançamento de um satélite de detecção remota desde o Centro de Lançamento 
de Satélites de Taiyuan. O lançamento seria confirmado no mesmo dia pela agência de 
notícias Xinhua. O lançamento acabou por ter lugar às 0255:04,562UTC do dia 22 de Abril 
e foi levado a cabo por um foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/IHI. Mais uma vez, e segundo 
a agência Xinhua o satélite YG-6 Yaogan Weixing-6 seria utilizado para “estudos dos 
recursos terrestres, protecção e vigilância ambiental, planeamento urbano, estimativa de 
colheitas, redução e prevenção de desastres naturais, e para a realização de experiencias 
espaciais”. O Yaogan Weixing-6 foi desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo 
Espacial de Xangai da Corporação Aeroespacial de Ciência e Tecnologia da China e 
segundo alguns analistas ocidentais, este satélite poderá ser o primeiro veículo da série 
militar JB-7 Jianbmg-7, um novo tipo de veículo SAR de 2º geração. Esta foi a primeira 
vez que um satélite Yaogan foi colocado em órbita por um foguetão CZ-2C Chang Zheng- 
2€ com o satélite a ser colocado num novo tipo de órbita tendo em conta esta série de 
satélites apontando-se assim para um satélite com uma massa inferior a 2.700 kg (JB-5 
Jianbimg-5). Os parâmetros orbitais iniciais do satélite eram: apogeu a 5177 km de altitude, 
perigeu a 485 km de altitude, inclinação orbital de 97,65º e período orbital de 94,63 
minutos. A órbita foi posteriormente ajustada para um apogeu a 512 km de altitude, 
perigeu a 508 km de altitude, inclinação orbital de 97,59º e período orbital de 94,82 
minutos. 
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A natureza do YG-6 acabou por ser revelada numa 
carta de felicitações enviada pela Academia de 
Ciências da China ao congratular o lançamento do 
satélite radar JB-7 Jianbing-7 (1). 


Ainda antes do final de 2009 seriam lançados dois 
novos satélites desta série. A 9 de Dezembro era 
colocado em órbita o YG-7 Yaogan Weixing-7 por 
um foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D a partir de 
Jiuquan. O satélite, supostamente um veículo de 
observação electro-óptica, seria colocado numa 
órbita com um apogeu a 658 km de altitude, perigeu 
a 619 km de altitude, inclinação orbital de 97,84º e 
período orbital de 97,49 minutos. Os dados mais 
recentes mostram o satélite numa órbita com um 
apogeu a 661 km de altitude, perigeu a 622 km de 
altitude, inclinação orbital de 97,88º e período 
orbital de 97,56 minutos. A 15 de Dezembro era 
lançado um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C que 
colocaria em órbita o satélite YG-8 Yaogan 
Weixing-8. A sua órbita inicial tinha um apogeu a 
1.193 km de altitude, perigeu a 1.184 km de altitude, inclinação orbital de 100,50º e período orbital de 109,17 minutos. A órbita do 
Yaogan Weixing-8, supostamente um veículo de observação electro-óptica (de 3º geração?), desvia-se completamente dos 
parâmetros orbitais dos seus antecessores (apogeu a 1.205 km de altitude, perigeu a 1.192 km de altitude, inclinação orbital de 
100,46º e período orbital de 109,39 minutos). Juntamente com o satélite YG-8 Yaogan Wexing-8 foi colocado em órbita o pequeno 
satélite XW-1 X1 Wang-1 (36122 2009-072B). 


ps q 
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A missão do tripleto de satélites YG-9 Yaogan Weixing-9 diferiu mais uma vez dos parâmetros verificados em quase todos os 
lançamentos anteriores. De facto a 5 de Março de 2010 
eram colocados em órbita três satélites por um foguetão 
CZ-4C Chang Zheng-4C desde. As imagens do 
lançamento que foram divulgadas mostraram uma 
carenagem de protecção de carga muito maior do que 
habitualmente seria de esperar para uma missão deste tipo, 
o que levantou suspeitas sobre a natureza da carga a bordo 
do CZ-4C Chang Zheng-4C. De facto, observações 
posteriores vieram a confirmar a presença de três objectos 
activos em órbita resultantes deste lançamento. 












Ao se verificar os parâmetros orbitais dos objectos em 
órbita, notou-se uma semelhança com o tipo de 
parâmetros orbitais usualmente associados aos satélites 


NOSS norte-americanos. Estes satélites, usualmente 
lançados em tripletos, são utilizados para vigilância naval 
electrónica. O satélite Yaogan Weixing-9 é na realidade um 
conjunto de três satélites (um veículo principal e dois 
subsatélites). Certamente que as autoridades chinesas não 
irão revelar a natureza destes veículos, mas informações 
anteriormente publicadas por fontes chinesas e agora 
associadas a este lançamento, levam de facto a confirmar que 
a China terá asssm dado início a um novo programa de 
vigilância maritima electrónica. Aparentemente os satélites 
terão sido fabricados na Academia de Tecnologia Espacial 
da China em Pequim 





Radio É 
ERES 


ep 
ER dao 
rTE 


lg PERO O satélite YG-10 Yaogan Weixing-10 foi lançado no dia 9 
WWW-NEWS.CN de Agosto de 2010. O lançamento teve lugar desde Taiyuan e 
| foi levado a cabo por um foguetão CZ-4C Chang Zheng-4C. 
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O satélite for colocado numa órbita inicial com um apogeu a 621 km de altitude, um perigeu a 607 km de altitude, inclinação 
orbital de 97,82º e período orbital de 96,98 minutos. Mais uma vez as autoridades chinesas referiram este satélite como um veículo 
destinado a tarefas de detecção remota, mas o YG-10 Yaogan Weixing-10 pode ser na realidade um veículo de observação SAR. 
Os dados mais recentes indicam que o satélite se encontra numa órbita circular com um apogeu a 629 km de altitude, um perigeu a 
628 km de altitude, inclinação orbital de 97,83º e período orbital de 97,28 minutos. 


o O satélite YG-11 Yaogan Weixing-11 lançado a 22 de 
Setembro de 2010 terá sido um novo veículo de 
observação electro-óptica. 





O programa SAR 


Os radares SAR são um instrumento de microondas que 
produz imagens de alta resolução da superficie da Terra 
em quaisquer condições atmosféricas e em qualquer 
hora do dia. Um instrumento SAR pode medir tanto a 
intensidade como a fase da radiação microondas 
emitida, originando não só uma alta sensibilidade à 
textura mas também em algumas capacidades 
tridimensionais. Enquanto os sistemas ópticos 
convencionais para obtenção de imagens são menos 
efectivos durante a noite e em más condições 
atmosféricas, o sistema SAR gera a sua própria radiação 
microondas que pode penetrar nas nuvens, neblina, 
águas baixas e mesmo no solo para obter imagens de 
alta resolução da superficie da Terra bem como debaixo 
de água e a baixa profundidade no solo. 


O desenvolvimento por parte da China da tecnologia 
SAR foi iniciado em finais dos anos 70 do Século XX. 
Em 1981 foi operado pela primeira vez o primeiro 
sistema SAR mono-polarizado transportado por um 
avião. O sistema foi desenvolvido pelo Instituto de 
Pesquisa Electrónica da Academia de Ciências da 
China. O primeiro sistema SAR multi-polarizado foi 
introduzido nos anos 90 para a monitorização de 
mmundações. O primeiro sistema operacional em tempo 
real que poderia analisar as imagens a bordo de um 
avião e transmiti-las para estações no solo foi 
introduzido em 1994. 


Há muito que a China planeava colocar em órbita um 
satélite SAR para obter imagens em alta resolução tendo 
em vista a sua aplicação em quaisquer condições 
atmosféricas, nomeadamente na localização de forças 
navais do Estreito de Taiwan. A Chma também 
desenvolveu um interesse particular na potencial 
aplicação civil destes sistemas após os danos 
provocados pelas inundações e deslizamento de terras 
originados pelos tufões de 1994. Enquanto que a China 
utilizava sistemas de detecção remota por observação 


rr : - E n Ar Rs e 
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óptica, surgiu um interesse particular na obtenção de imagens através de microondas que poderia penetrar na região Sul da China 


quase permanentemente coberta de nuvens. Crê-se que o sistema espacial SAR da China tenha beneficiado da sua cooperação com 
a Rússia e com a Europa. 


Por seu lado, o Exército de Libertação do Povo vê a obtenção de imagens pelos sistemas SAR como vital para a sua capacidade do 
domínio da informação em futuros conflitos. Ao contrário dos sistemas ópticos passivos convencionais, os sistemas SAR espaciais 
podem levar a cabo através das nuvens, chuva, nevoeiro e poeiras para detectar alvos no solo ou subsolo, e pode ser útil para a 
criação de mapas militares detalhados. Os engenheiros chimeses têm examinado os satélites SAR como um meio de detectar 
submarinos inimigos em águas pouco profundas. 
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DesEnAço NORAD nao Hora UTC Veículo Lançador oca 
Lançamento 


PANCHIS Internacional Lançamento 


CZ-4C Chang Zheng-4C 


Yaogan Weixing-1 2006-015 29092 27-Abr-06 22:48:00 (Y1) Taiyuan, LC7 
Yaogan Weixing-2 2007-019 31490  25-Mai-07 | 07:12:00 pa E ad Jiuquan, 603 
Yaogan Weixing-3 2007-055 32289  11-Nov-07  22:48:34,843 Lo o Cas Taiyuan, LC7 
Yaogan Weixing-4 2008-061 33446  01-Dez-08 | 04:42:00 RR = qd Jiuguan, 603 
Yaogan Weixing-5 2008-064 33456  15-Dez-08  03:22:04,521 nad RE O Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-6 2009-021 34839 22-Abr09 02:55:04,562  22€ a Taiyuan, LC7 
Yaogan Weixing-7 2009-069 36110 09-Dez09 08:42:00 Z22D ET uau GUS 
Yaogan Weixing-8 2009-072 36121 15-Dez-09 02:31:04,790  Z4€ e Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-9 2010-009 36413  05-Mar-l0 04:55:05,227 24€ Ee a di Muqui GUS 
Yaogan Weixing-10 2010-038 36834 09-Ago-10 22:49:05,551 246 NE di Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-ll 2010-047 37165  22-Set10 01:42:00,835  Z22D a Jiuquan, 603 
Yaogan Weixing-l2 2011-066 37874 1I-Nov-ll 03:21:05,279 Z4B e Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-13 2011-072 37941 29-Nov-ll 18:50:04,467  22€ o OR Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-14 2012-021 38257 10-Mail2 07:06:04,493  €Z4B e Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-15 2012-029 38354  29-Mail2 07:31:05,187 Z24€ o Taiyuan, LC9 
Yaogan Weixing-16 2012-066 39011  25-Nov-l2 04:06:04 dada o Jiuquan, 603 
Yaogan Weixing-17 2013-046 39239 OI-Seti3 19:16:00 246 o) AS amprn CE 


Yaogan Weixing-18 2013-059 39363 29-Out-13  02:50:04,666 CZ-2€C Chang Zgeng-2C Taiyuan, LC9 


A pesquisa e o desenvolvimento iniciais da primeira geração de sistemas SAR espaciais teve lugar em finais dos anos 80 e o 
desenvolvimento dos primeiros modelos deu-se em 1991. Em Maio de 1995 o Comité Estatal de Ciência e Tecnologia e o 
COSTIND aprovaram o desenho e os trabalhos associados aos sistemas de transmissão de dados em alta velocidade. Um sistema 
de simulação no solo para a primeira geração de satélites SAR foi desenvolvido pelo CAS e pelo BUAA em finais dos anos 90. 
Mesmo antes do lançamento da primeira geração de satélites SAR, já se havia iniciado a pesquisa da segunda geração destes 
sistemas. Segundo alguns relatórios, a segunda geração de satélites SAR estaria prevista para o 11º Plano de Desenvolvimento 
Quinquenal da China (entre 2006 e 2010). 


As principais empresas estatais envolvidas no desenvolvimento do sistema SAR incluem o Instituto Académico da China para as 
Ciências Electrónicas (instrumentos SAR), Academia de Tecnologia de Voo Espacial de Xangai (desenho do satélite e veículo 
lançador CZ-4B), Instituto 501 e Instituto 504 da Academia de Tecnologia Espacial da China, Instituto de Pesquisa de Tecnologia 
Electrónica de Nanjing, Instituto de Equipamento Electrônico do Sudoeste e a Universidade de Aeronáutica e astronáutica de 
Pequim (BUAA). 


O Instituto de Pesquisa Electrônica do CAS foi designado, ao abrigo do Projecto 863, para desenvolver um sistema SAR nacional 
desde os finais dos anos 80. São escassos os detalhes disponíveis acerca do sistema SAR transportado a bordo dos satélites JB-5 
Jianbing-5, mas alguma informação do CAS revelou que o protótipo do SAR desenvolvido, utiliza a banda L e é capaz de duas 
opções de resolução. Em modo de alta resolução o sistema possui uma resolução de 5 metros e um campo de visão de 40 km. Por 
outro lado, no modo de baixa resolução o sistema tem uma resolução de 20 metros e um campo de visão de 100 km. O protótipo foi 
testado a bordo de um avião e os resultados foram satisfatórios. 
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Satélite Construtor l Perigeu (km) | Apogeu (km) À Per. Orb. (m) 
Yaogan Weixing-1 SAST Pas tação 624 626 97,97 97,21 
Grande angular 


EOpt 
Yaogan Weixing-2 CAST Grande angular 632 97,98 97,64 
CAST2000 
Yaogan Weixing-3 SAST PPA ço 626 624 97,92 97,21 
Grande angular 


EOpt 
CAST2000 
EOpt 2º Geração 
Yaogan Weixing-5 CAST Pequena angular 407 419 97,20 92,83 
Phoenix Eye-2 
Pequena angular 
EOpt 
Yaogan Weixing-7 CAST Grande angular 629 98,03 97,68 
CAST2000 
EOpt 3º Geração 
Yaogan Weixing-8 SAST Grande angular 1192 1204 100,29 109,39 
Alta ET 


Yaogan vo SAST ER E Geração 97,86 97,21 
Garnde angular 


EOpt 
CAST2000 
EOpt 2º Geração 
Yaogan Weixing-12 CAST Pequena angular 483 496 97,34 94,40 
Phoenix Eye-2 
Pequena angular 


EOpt 4º Geração 
Yaogan Weixing-14 CAST a fa 467 481 97,30 94,08 
Carga IR 
Phoenix Eye-2 
EOpt 3º Geração 
Alta resolução 


e vt Weixing-l6 | CAST | Vig Oceanos E O O 
Yaogan Weixing-17 | CAST | VisOcamos | | o o 


Yaogan Weixing-18 SAST RIA ÃO 510 513 97,55 94,85 
Pequena angular 


Das 18 missões lançadas, três diferem de forma substancial das restantes por executarem um tipo de missão completamente 
diferente e pela sua estrutura ser distinta. Em Maio de 2012 surgiu nos fóruns de discussão na Internet chinesa uma interessante 
referência a um projecto denominado XX-8. Este projecto era descrito como estando composto por um satélite principal e dois 
satélites secundários. Vários analistas apontaram para o facto de o projecto XX-8 poder corresponder aos satélites militares JB-8 
Jianbing-8. As missões YG-9, YG-16 e YG-17 são compostas por tripletos de satélites que executam missões semelhantes aos 
satélites norte-americanos NOSS (Naval Ocean Surveillance Satellites), isto é são satélite de vigilância oceânica detectando os 
sinais electrónicos enviados a partir de embarcações que percorrem os oceanos. 
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O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C 


O desaire com o foguetão lançador Chang Zheng-2A levou a uma intervenção política de alto nível por parte das autoridades 
chinesas em meados dos anos 70. Em resultado, deu-se total prioridade ao controlo de qualidade no desenvolvimento dos 
componentes dos lançadores. Todos os sistemas eléctricos foram reforçados e realizou-se uma nova campanha de testes de 
vibração de componentes chave do veículo no solo que teve uma duração de dez meses. 
As alterações ao foguetão foram tão importantes que o novo veículo recebeu uma nova 
designação, o CZ-2C Chang Zheng-2C. 












| — Carenagem de protecção da carga; 2 — Carga; 3 — CTS (topo do estágio para o CZ- 
2C); 4 — Adaptador de carga; 5 — Tanque de oxidante do segundo estágio; 6 — Secção 
inter-tanque do segundo estágio; 7 — tanque de combustível do segundo estágio; 8 — 
Motores vernier; 9 — Motor principal; 10 — Estrutura da secção inter-estágio; 11 — Tanque 
de oxidante do primeiro estágio; 12 — Secção inter-tanque do primeiro estágio; 13 — 
Tanque de combustível do primeiro estágio; 14 — secção de transição posterior; 15 — 
Secção posterior; 16 — Motores principais do primeiro estágio. 





Este veículo é o lançador chinês por excelência para missões para a órbita terrestre 
baixa, sendo o foguetão mais utilizado pela China. Para responder às necessidades dos 
clientes internacionais, a Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões Lançadores 
desenvolveu um novo estágio superior, o SD (Smart Dispenser), que começou a ser 
utilizado comercialmente em finais de 1990 e que levou a cabo sete missões bem 
sucedidas para colocar em órbita satélites da rede Iridium. O foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C está disponível em três versões: 


e A versão básica: lançador CZ-2C a dois estágios para missões em órbitas baixas, 
inferiores a 500 km de altitude, e com uma capacidade de carga de 3.366 kg (altitude 
de 200 km, inclinação orbital de 63º em relação ao equador terrestre); 


e A versão de três estágios: lançador CZ-2C/SD, CZ-2C/SM e o veículo CZ-2C 
utilizado em Abril de 2004. De acordo com recentes observações, estas versões 
parecem compartilhar o primeiro e segundo estágio. Comparado com a versão 
original, o segundo estágio é mais alongado com o primeiro estágio a permanecer 
com o mesmo comprimento. Pode haver no entanto, melhorias nos motores 
utilizados nestes lançadores. As diferenças nestes veículos situam-se ao nível da 
utilização ou não de diferentes estágios superiores e que estágios superiores são 
utilizados. Uma designação alternativa para a versão de três estágios do CZ-2C é 
“CZ-2C Modelo 2”, denominando “CZ-2C/2” a versão de dois estágios. Estes 
lançadores são utilizados para colocar satélites em órbitas baixas ou órbitas 
sincronizadas com o Sol (polares) superiores a 500 km de altitude com uma 
capacidade de carga de 1.456 kg (altitude de 900 km, polar e sincronizada com o 
Sol). 


e (7-2€ Modelo 3 ou simplesmente “CZ-2C/3A", pela primeira vez utilizada a 29 
de Agosto de 2004”. Comparada com versões anteriores apresenta um primeiro 
estágio mais alongado e quatro estabilizadores aerodinâmicos colocados no fundo do 
primeiro estágio. O seu comprimento total é de 42 metros. 


O lançador CZ-2C proporciona interfaces mecânicas e eléctricos flexíveis e uma ogiva capaz de ser ajustada no seu comprimento 
consoante o comprimento do satélite a ser lançado. O ambiente a que o satélite é submetido no lançamento (vibrações, choque, 
pressão, acústica, aceleração e ambiente térmico), atinge os requisitos comuns no mercado do lançamento comercial de satélites. 


Descrição técnica 


Sem ter em conta a versão do CZ-2C Cheng Zheng-2C lançada a 29 de Agosto de 2004, as duas configurações deste lançador 
partilham o primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O comprimento total do lançador é de 42 metros com um 
diâmetro de 3,35 metros. Consome tetróxido de azoto e UDMH, desenvolvendo uma força de 2.962 kN no lançamento e tendo uma 
massa de 233.000 kg. A seguinte tabela mostra as principais características do CZ-2C Chang Zheng-2C. 


* Este lançador foi utilizado para colocar em órbita o satélite FSW-19 (28402 2004-0334). 
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Primeiro estágio Segundo estágio 
Estágio CTS 
L-140 L-35 


Propolente UDMH/N,O4 UDMH/N,O4 UDMH / Hidrazina 
Massa do propolente (kg) 162.706 54.667 125/50 


; YF-22º (principal) e 
Motor YF-21 | Motor sólido / SCR 
YF-24 (4 vernier) 


Força (kN) 2.961,6 741,4/11,8 70,78 (motor sólido) 


2.922,37 (principal) 





2.804 (motor sólido) 


Impulso específico (Ns/kg) 2.556,5 (no solo) 


2.831,11 (vernier no vácuo) 


1,5 


Comprimento (m) 25,120 Rr) 





O sistema do CZ-2C é composto pela estrutura do foguetão lançador, sistema de propulsão, sistema de controlo, sistema de 
telemetria, sistema de rastreio e segurança, sistema de controlo de atitude, sistema de separação, etc. 


A estrutura do foguetão actua de forma a suportar as várias cargas internas e externas no lançador durante o transporte, elevação 
(colocação na plataforma de lançamento) e voo. A estrutura do foguetão também combina todos os subsistemas em conjunto. A 
estrutura do foguetão é composta pelo primeiro estágio, segundo estágio e carenagem de protecção. O primeiro estágio inclui a 
secção inter-estágio, tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque de combustível, secção de trânsito posterior, secção posterior, 
sistema de alimentação de propolente, etc. O segundo estágio inclui o adaptador do veículo lançador, secção de equipamento, 
tanque de oxidante, secção inter-tanque, tanque de combustível, sistema de alimentação de combustível, etc. o adaptador do veículo 
lançador liga a carga com o segundo estágio do lançador e deriva as cargas entre eles. Para o CZ-2C são fornecidos os adaptadores 
internacionais 937B e 11944. A carenagem de protecção, com duas metades, é composta por uma secção abobadada, pela secção 
cónica frontal e secção cilíndrica. A figura na página seguinte mostra a configuração do foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS. 


O sistema de propulsão, incluindo motores e sistema de fornecimento / pressurização, gera a força dianteira e de controlo 
necessária para o voo. O primeiro estágio e o segundo estágio, utilizam propolentes armazenáveis, isto é tetróxido de azoto (N,04) 
e dimetil hidrazina assimétrica (UDMH). Os tanques de propolente são pressurizados pelos sistemas de propulsão regenerativos. 
Existem quatro motores em paralelo no primeiro estágio. Os motores podem ser orientados em direcções tangenciais. A força de 
cada motor é de 740,4 kN e a força total desenvolvida é de 2.961,6 kN. Existe um motor principal e quatro motores vernier no 
segundo estágio, desenvolvendo uma força total de 798,1 kN. O CTS utiliza um motor de combustível sólido como motor principal 
e um sistema de controlo de reacção para ajustamentos de atitude. Nas páginas seguintes são mostrados os diagramas esquemáticos 
dos sistemas de propulsão do primeiro e do segundo estágio. 


O sistema de controlo é utilizado para manter a estabilidade do voo do lançador e para levar a cabo a navegação e / ou orientação 
segundo o programa de voo pré-estabelecido. O sistema de controlo consiste de uma unidade de orientação, sistema de controlo de 
atitude, sequenciador, distribuição de energia, etc. 


A unidade de orientação fornece dados de movimento e de atitude do lançador e controla o voo tendo em conta a trajectória 
predeterminada. O sistema de controlo de atitude controla a atitude de voo para garantir a estabilização e a atitude de injecção ao 
satélite a colocar em órbita. Para a configuração de dois estágios do Chang Zheng-2C, o sistema de controlo reorienta o CZ-2C 
após o final da queima dos motores vernier do segundo estágio. O lançador pode induzir uma rotação no satélite de acordo com os 
requerimentos do utilizador. A rotação pode atingir as 10 rpm. O sequenciador e o distribuidor de energia fornecem a energia 
eléctrica ao sistema de controlo, sendo também utilizada para iniciar os sistemas pirotécnicos e para gerar os sinais temporais para 
determinados eventos. 


* Conjunto de quatro YF-20. 
* Uma modificação do motor YF-20. 
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O sistema de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros dos sistemas do lançador. O sistema de telemetria 
consiste de dois segmentos: sistemas de bordo e sistemas no solo. Os sistemas de bordo incluem sensores / conversores, 
dispositivos intermédios, bateria, distribuidores de energia, transmissores, sinalizador de rádio, etc. O sistema no solo está equipado 
com antenas, modem, gravador e processador de dados. O sistema de telemetria fornece os dados iniciais de injecção e gravação 
em tempo real aos dados de telemetria. No total, cerca de 300 parâmetros estão disponíveis para o CZ-2C. O CTS tem o seu 
próprio sistema de telemetria. 





O sistema de rastreio e de segurança trabalha em conjunto com as estações terrestres para medir a trajectória e os parâmetros de 
injecção orbital finais. O sistema também fornece informação para meios de segurança. A auto-destruição do foguetão lançador 
pode ser levada a cabo de forma remota ou manual caso ocorresse alguma anomalia em voo. O desenho da medição de trajectória e 
de segurança são integrados em conjunto. 
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Diagramas esquemáticos dos sistemas de propulsão do primeiro (no topo) e do segundo estágio do Chang Zheng-2C. 
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Durante a fase de voo do CZ-2C Chang Zheng-2C existem três eventos de separação: a separação entre o primeiro e o segundo 
estágio, a separação da carenagem e a separação entre a carga e o segundo estágio. 


e Separação entre o primeiro e o segundo estágio — a separação entre o primeiro e o segundo estágio é uma separação a 
quente, isto é o segundo estágio entra em ignição em primeiro lugar e depois o primeiro estágio é separado com a força 
dos gases de exaustão após o accionamento de 12 parafusos explosivos. 


e Separação da carenagem — durante a separação da carenagem, os 8 parafusos explosivos que ligam a carenagem e o 
segundo estágio são accionados em primeiro lugar e depois 12 parafusos que seguram as duas metades da carenagem são 
accionados 10 ms mais tarde, separando-a longitudinalmente. A carenagem volta-se para fora apoiada em dobradiças 
devido à força exercida por molas. 


e Separação entre a carga e o segundo estágio — após o final da queima dos motores vernier, o conjunto é orientado para a 
atitude requerida. A carga está geralmente fixa com o lançador ao longo de uma banda de fixação ou com dispositivos 
explosivos não contaminantes. Após a separação, a carga é empurrada pela acção de molas. A velocidade de separação é 
de entre 0,5 m/s a 0,9 m/s. 


Para o lançador CZ-2C/CTS existem uma separação entre o satélite e o CTS após a separação deste conjunto do segundo estágio: 


e Separação entre a carga e o CTS — Tipicamente, os 
satélites estão ligados ao CTS por parafusos explosivos e 
molas de separação. Após o final da queima do CTS, os 
parafusos explosivos são detonados, libertando a carga 
que é empurrada pelas molas de separação. 


Equipamento do sisterma de trfermetria Equipamento do sistema de controlo 





Separação 1º estágio / 2º estágio — Motor de propulsão sólida 


O CTS é um estágio superior compatível com o foguetão CZ-2C 
Chang Zheng-2C. O CTS consiste num adaptador de carga e num 
sistema de manobra orbital. O CZ-2C/CTS pode lançar satélites 
para órbitas terrestres baixas superiores a 500 km de altitude ou 
para órbitas sincronizadas com o Sol. 





O conjunto é colocado em órbita pelos estágios inferiores do CZ- 

2€C (apogeu entre 400 km e 2.000 km de altitude, perigeu a 200 
km de altitude). O CTS entra então em ignição no apogeu e reorienta o conjunto segundo os requisitos da missão, procedendo à 
separação da carga em seguida. O CTS é capaz de se retirar de órbita após a separação da sua carga. 


O adaptador de carga funciona para instalar e transportar os satélites. O conjunto CZ-2C/CTS formece um adaptador de carga 
específico segundo os requisitos do utilizador. 


O sistema de separação do CTS pode separar a carga após a inserção na órbita desejada. O sistema de separação será desenhado 
para cumprir os requisitos do cliente na velocidade de separação, direcção de separação e níveis angulares, etc. A carga é 
geralmente ligada ao CTS através de unidades explosivas de fraca intensidade. A mola de separação fornece a velocidade relativa. 
Os parafusos explosivos podem ser fornecidos pelo fabricante do satélite ou pela Academia Chinesa de Tecnologia de Foguetões 
Lançadores. 
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O sistema de manobra orbital do CTS consiste na sua estrutura principal, motor de propulsão sólida, sistema de controlo, sistema 
de controlo a reacção e sistema de telemetria. A estrutura principal é composta por um painel central, estrutura de suporte de cargas 
e longarina. A parte inferior do pamel está ligada ao motor de propulsão sólida e a parte superior está ligada com o suporte de 
cargas, formando um painel de apoio para os sistemas aviónicos. O cilindro tem uma forma estrutural de semi-monocoque. O 
motor de propulsão sólida fornece a força para as manobras do CTS. O impulso total do motor vai depender dos requerimentos 
específicos de cada missão. As características típicas são: 


O CTS está equipado com um sistema de controlo independente que tem as seguintes funções: manter a estabilização do voo 
durante a fase de deriva e proporciona a orientação do conjunto para a atitude de queima do motor de propulsão sólida; activar o 
motor de propulsão sólida e controlar a atitude durante a queima; levar a cabo a correcção de velocidade terminal segundo os 
requisitos da missão; reorientar o conjunto e separar os veículos; e ajustar a orientação do CTS e iniciar a remoção de órbita. O 
sistema independente de telemetria funciona para medir e transmitir alguns parâmetros ambientais do CTS no solo e durante o voo. 
A telemetria também fornece alguns dados orbitais na separação da carga. O sistema de controlo de reacção executa os comandos 
bs do sistema de controlo. Os motores utilizam hidrazina pressurizada controlada por válvulas 
solenóides. Existem quatro tanques, dois tanques de gás e 16 motores. 





a 
Am 


O sistema de coordenadas do foguetão lançador (OXYZ) tem origem no centro de massa 
instantâneo do veículo, isto é no centro de massa integrado da combinação carga / veículo 
lançador, incluindo o adaptador, propolentes e carenagem, etc., caso seja aplicável. O eixo 
OX coincide com o eixo longitudinal do foguetão. O eixo OY é perpendicular ao eixo OX 
e está no interior do plano de lançamento oposto ao azimute de lançamento. Os eixos OX, 
OY e OZ formam um sistema ortogonal que segue a regra da mão direita. 





—+ 


Tp 


Í pel A atitude de voo do eixo do veículo lançador está definida na figura ao lado. O fabricante 
a] od do satélite define o sistema de coordenadas do satélite. A relação ou orientação entre o 
| Do o veículo lançador e os sistemas do satélite serão determinados ao longo da coordenação 
| ne 7 RE VE 4) técnica para projectos específicos. 
: E, rm) P 
- | “o Ra cmo E Missões que podem ser realizadas pelo CZ-2C 
| Ra Vo SA Ea O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C é um veículo capaz de colocar cargas em órbitas 
PE a Di terrestres baixas com uma capacidade de lançamento de 3.366 kg (para uma órbita a uma 
ea Aupar ea altitude de 200 km e uma inclinação de 63º). Adaptado com estágios superiores distintos, o 


CZ-2C pode levar a cabo várias missões. 
e Injectar cargas em órbitas terrestres baixas, que é a principal missão do CZ-2C de dois estágios; 
e Colocar cargas em órbitas terrestres baixas ou sincronizadas com o Sol, caso esteja equipado com o CTS. 


A tabela seguinte mostra as especificações típicas para várias missões que podem ser levadas a cabo pelo foguetão CZ-2C Chang 
Zheng-2C. 


Versão Requisitos orbitais Capacidade de Local de 
lançamento Lançamento 


; Apogeu=185-2.000 km | 
Orbita terrestre baixa 3.366 kg (200 km/63º) Jiuquan 
Perigeu=185-400 km 


, Apogeu=400-2.000 km | 
Orbita terrestre baixa CZ-2C/CTS | 2.800 kg (500 km/50º) Jiuquan 
Perigeu=400-2.000 km 





Órbita sincronizada com o Sol | CZ-2C/CTS 400-2.000 km 1.456 kg (900 km) 
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Performance do CZ-2C Chang Zheng-2C 


No total já foram levadas a cabo 37 lançamentos do CZ-2C em todas as suas versões, tendo uma taxa de sucesso de 97,3% (com 
somente um lançador perdido). A seguinte tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo CZ-2C”. 


Veículo Data de Local de 


lançador Lançamento Hora (UTC) Satélites 


Lançamento Lançamento 


2009-021 Y19 22-Abr-09 02:55:04,562 Taiyuan, LC7 Yaogan Weixing-6 (34839 2009-0214) 
2009-061 Y21 12-Nov-09 2:45:04 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-01 (36088 2009-0614) 
2011-030 Y25 6-Jul-11 04:28:03,993 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-03 (37730 2011-0304) 
2011-039 Y24 29-Jul-11 07:42:03,570 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-02 (37765 2011-0394) 
2011-F02 Y26 18-Ago-11 09:28:03,993 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-04 

2011-072 Y20 29-Nov-11 18:50:04,467 Taiyuan, LC9 Yaogan Weixing-13 (37941 2011-0724) 


Shijian-9A (38860 2012-0564) 
Shijian-9B (38861 2012-056B) 
Huanjing-1C (38997 2012-0644) 
Fengniao-1A (38997 2013-064B) 
Fengniao-1B 
Xinjishu Yanzheng-1 (38999 2012-064C) 

2013-035 15-Jul-13 09:27:03 Jiuquan, LC43/603 Shijian 11-05 (39202 2013-0354) 


2013-059 dé 29-Out-13 02:50:04,666 Taiyuan, LC9 Yaogan Weixing-18 (39363 2013-0594) 


2012-056 Y2 14-Out-12 03:25:05,010 Taiyuan, LC9 


2012-064 18-Nov-12 22:53:04,688 Taiyuan, LC9 





O foguetão CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios é principalmente utilizado para levar a cabo missões destinadas à órbita 
terrestre baixa (altitude inferior a 500 km) e o CZ-2C Chang Zheng-2C/CTS é utilizado para colocar cargas em órbitas circulares 
em altitudes iguais ou superiores a 500 km, ou para missões em órbitas sincronizadas com o Sol. 


O €CZ-2C pode ser lançado desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan (base principal), podendo também ser lançado 
desde o Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang e do Centro de Lançamento de Satélites de Taiyuan. 


O quadro seguinte mostra a sequência de voo típica para o CZ-2C Chang Zheng-2C (também para a versão CTS). 


Tempo de Voo (s) Tempo de Voo (s) 





A performance de lançamento descrita tem em conta as assumpções de existem limitações no que diz respeito à segurança dos 
dispositivos de seguimento do lançador e limitações impostas pelas estações de seguimento; a massa do adaptador de carga e do 
sistema de separação estão incluídas na massa do lançador; é utilizada uma carenagem de protecção standard com um diâmetro de 
3,35 metros e um comprimento de 8,368 metros; na separação da carenagem o calor aerodinâmico é inferior a 1.135 Wim; o 
impulso total do motor de propulsão sólida do CTS pode ser ajustado tendo em conta os diferentes requisitos para a missão; e os 
valores orbitais são dados tendo em conta um raio equatorial médio de 6.378,10 km. 


! Para uma listagem completa dos lançamentos do CZ-2C Chang Zheng-2C até ao final de 2010, ver o n.º 105 do Boletim Em 
Orbita de Dezembro de 2009. 
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| — Lançamento; 2- manobra de arfagem; 3 — Final da queima do primeiro estágio; 4 — Separação entre o primeiro e o 
segundo estágio; 5 — Separação da carenagem; 6 — Final da queima do motor principal do segundo estágio; 7 — Final da 
queima dos motores vernier do segundo estágio; 8 — Separação entre o segundo estágio e o CTS; 9 — Ignição do motor de 
propulsão sólida do CTS; 10 — Início do ajustamento de velocidade terminal; 11 — Separação do satélite; 12 — Saída de 
órbita do CTS. 


Projecção | Projecção 


Velocidade | Altitude | Distância Latitude | Longitude 


Evento relativa ao Solo Satélite Satélite 
(m/s) (km) ( 


”) () 


Parâmetros característicos da trajectória de voo típica do foguetão CZ-2C. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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As carenagens do CZ-2C 


A carga está protegida por uma carenagem que a isola de várias interferências da 
atmosfera, que inclui correntes de ar de alta velocidade, cargas aerodinâmicas, 
aquecimento aerodinâmico e ruídos acústicos, etc., enquanto que o lançador 
ascende através da atmosfera. A carenagem proporciona assim à carga um bom 
meio ambiente. 


O aquecimento aerodinâmico é absorvido ou isolado pela carenagem. A 
temperatura no anterior da carenagem é controlada dentro dos limites 
estabelecidos. Os ruídos acústicos gerados por correntes de ar e pelos motores do 
lançador são reduzidos para níveis permitidos para a respectiva carga. 


A carenagem é separado e ejectada quando o foguetão lançador voa fora da 
atmosfera. A altura exacta da separação da carenagem é determinada pelo 
requisito de que o fluxo de calor aerodinâmico na separação da carenagem seja 
inferior a 1.135 W/m”. 


Vários testes foram levados a cabo no desenvolvimento da carenagem do CZ-2C, 
incluindo testes em túneis de voo, testes térmicos, testes acústicos, testes de 
separação, testes de análise de modelos, testes de resistência, etc. Uma carenagem 
de protecção típica utilizada neste lançador tem um diâmetro de 3,35 metros e um 
comprimento de 8,368 metros. O comprimento da carenagem pode ser ajustado 
tendo em conta os requisitos da missão. 


O volume estático da carenagem é a limitação física das dimensões máximas da 
configuração da carga a transportar. O volume estático é determinado pela 
consideração das deformações estimadas a nível dinâmico e estático do conjunto 
carenagem / carga por uma variedade de interferências durante o voo. Os volumes 
variam com diferentes tipos de carenagem e adaptadores de carga. Pode-se 
permitir que algumas saliências na carga possam exceder o volume estático 


máximo (P3000) da secção cilíndrica da carenagem. 


A estrutura da carenagem consiste numa abóbada, secção cónica frontal e secção cilíndrica. A secção cilíndrica consiste em duas 
partes: uma secção cilíndrica em favos de mel (superior) e uma secção cilíndrica quimica (inferior). A abóbada é um corpo semi- 
esférico com um raio de 1 metro, uma altura de 0,740 metros e um diâmetro de base de 1,930 metros. Consiste numa concha 
abobadada, um anel de base, um anel de encapsulamento e reforços. 


A concha abobadada é uma estrutura em fibra de vidro com uma espessura de 8 mm. O anel de base, anel de encapsulamento e 
reforço são fabricados em ligas de alumínio de alta resistência. Uma cintura à base de borracha de sílica cobre o exterior da linha 
de divisão e um cinturão de borracha está comprimido entre as duas metades. Os cinturões de isolamento exterior e interior 
impedem a corrente de ar de entrar na carenagem durante o voo. 
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Volume estático da carenagem para o foguetão 
CZ-2C Chang Zheng-2C de dois estágios (em 


cima: interface 937B e interface 1194A) e para a 
versão CTS (ao lado, interface com parafusos 
explosivos). 
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A parte superior da secção bicónica é um cone de 15º com uma altura de 2,647 metros. O 
diâmetro do anel superior e do anel base é de 1,930 metros. A secção tem uma constituição 
em favos de mel de alumínio. 


A secção cilíndrica é composta por duas partes. A parte inferior é fabricada em alumínio 
alterado quimicamente e tem uma altura de 1,581 metros. A parte superior é fabricada numa 
estrutura de alumínio em favos de mel e tem uma altura de 3,400 metros. Quase todas as 
portas de acessos estão localizadas na parte inferior. Existem 12 válvulas de ventilação na 
parte inferior com uma área total de 350 cm”. O comprimento da secção cilíndrica pode ser 
ajustado de acordo com os requisitos da missão. 


O mecanismo de separação e ejecção da carenagem consiste em mecanismos de abertura 
laterais, mecanismo de abertura longitudinal e mecanismo de separação, accionados por 
molas e ganchos. 


O anel base da carenagem está ligado com o segundo estágio por oito parafusos explosivos 
não contaminantes. O plano de separação longitudinal da carenagem está localizado no 
quadrante II-IV. O mecanismo de abertura longitudinal consiste em doze explosivos não 
contaminantes. 





O mecanismo de separação da carenagem é composto por dois pares de dobradiças e doze 
molas. Cada metade da carenagem é suportada por duas dobradiças que se localizam no 
quadrante I e II. Existem seis molas de separação colocadas em cada metade da carenagem; 
o máximo de força exercida por cada mola é de 4 kN. Após a abertura da carenagem, cada 
metade roda em torno de uma dobradiça. Quando a taxe de rotação da metade da carenagem é 
superior a 15º/s, a carenagem é ejectada. O processo cinemático é exemplificado ao lado. 
Podem ser incorporadas na secção bicónica da carenagem e na secção cilíndrica janelas transparentes às radiofrequências RF para 
fornecer ao satélite a capacidade de transmissão através da carenagem de acordo com as necessidades do utilizador. As janelas 
transparentes RF são fabricadas em fibra de vidro na qual a taxa de transparência é maior do que 85%. Podem ser proporcionadas 
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portas de acesso à secção cilíndrica para permitir um acesso limitado ao satélite após a colocação da carenagem. Algumas áreas da 
carenagem não podem ser seleccionadas para a localização das janelas de radiofrequência RF. 


Secção E - E 


. 8 parafusos explosivos 


Secção A - À 







Plano de separação | HR mm 
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lateral 


Parafuso explosivo 





Secção D - D Plano de separação lateral 
Cobertura do ar condicionado 
Quadro de Porta de acesso 
ar condicionado 
Suporte da dolvadiça 





Tubagem de ar condicionado 
Plano de separação longitudinal 
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Lançamento do Yaogan-18 


l 
, aa 


E Como vem sendo usual vários rumores 
antecederam o lançamento desta missão 
nas redes sociais e nos fóruns de 
discussão. A 10 de Outubro de 2013 
surgia a confirmação de que o satélite 
havia sido entregue no Centro de 
Lançamento de Satélites de Taiyuan e 
que se encontrava a ser preparado para o 
lançamento. Nesta fase não se sabia que 
tipo de lançador seria utilizado para esta 
missão. A 17 de Outubro o foguetão 
lançador já havia sido integrado na 
Plataforma de Lançamento LCO9. 
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O lançamento acabaria por ter lugar às 
0250:04,666UTC do dia 29 de Outubro 
sem qualquer anúncio prévio. O 
lançamento decorreria sem qualquer 
problema com os media chineses a 
indicarem que o satélite seria utilizado 
para a realização de experiências 
científicas, observação e monitorização 
de colheitas, e no auxílio e prevenção de 
desastres naturais. 





A posterior análise dos parâmetros 
orbitais do Yaogan Weixing-18 leva a 
crer que este se trate do terceiro satélite 
equipado com um radar SAR de 2º 
geração tal como os satélites YG-6 
Yaogan Weixmg-6 e YG-13 Yaogan 
Weixing-13, com algumas fontes a 
apontar como sendo o veículo para 
substituir o YG-6. 
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Data 


01 Set. 


07 Set. 


11 Set. 


14 Set. 


18 Set. 


18 Set. 


DO Sel 


25 Set. 


2 Sei: 


29 Set. 


29 Set. 


25 Out. 


25 Out. 


29 Out. 


UTC Des. Int. 
Local lançamento 
1916 2013-0464 
Jiuquan, LC43/603 
2013-046B 
2013-046€ 
0327 2013-0474 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Agosto e Setembro de 2013. Por debaixo de cada 
satélite está referida uma sequência de quatro números que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a 
inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos pelo Space Track 
e são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Órbita. 


NORAD Designação 


59239 


39240 


39241 


39246 


MARS Wallops Island, LP-OB 


2323:04 2013-0484 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


0500:00 2013-0494 
Uchinoura 
0810:00 2013-0504 


39249 


39250 


Sn 


uso 


bi pinto 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


1558:02 2013-051A 


SLI 


MARS Wallops Island, LP-O0A 


0307:17 2013-052A 
Taiyuan, LC9 

0437 | 2013-0534 
Jiuquan 

2058:50 2013-054A 
Baikonur, LC1 PU-5 
1600:00 2013-055A 


39260 


39262 


39263 


39265 


Vandenberg AFB, SLC-4E 


2013-055B 


2013-055€ 


2013-055D 


2013-055E 


2013-055F 


2013-0556 


2138:10 2013-0564 


Baikonur, LC200 PU-39 


0350:04 2013-057A 
Jiuquan, LC43/603 
1808:54 2013-058A 


Baikonur, LC200 PU-39 


0550:05 2013-059A 
Taiyuan, LC9 


39266 


39267 


39268 


39269 


39270 


2427] 


BODES 


39358 


39360 


39363 
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Lançador 

(Apogeu/Perigeu/Inc. Orb./Período) Massa (kg) 

YG-17 Yaogan Weixing-17A CZ-4C Chang Zheng-4C (Y 13) 
(1102/1078 /63,42/107,06) 
YG-17 Yaogan Weixing-17B 
(1102 /1079/63,42/ 107,06) 
YG-17 Yaogan Weixing-17C 
(1103/1078 / 63,42 / 107,06) 
LADEE 

Em órbita lunar 

Gonets-M (14) 

(1508 / 1481 /82,48/ 115,86) 
Gonets-M (16) 

(1509 / 1480 /82,48/ 115,86) 
Gonets-M (177) 

(1512/1492 /82,/49/116,03) 
Hisaki (SPRINT-A) 

(1156 /952/29,72/ 106,27) 
USA-246 'AEHF-3' 

Parâmetros orbitais não revelados 
Cygnus Orb-D 'G. David Low! Antares-110 
(414/411/51,65/92,81) Reentrou a 23 de Outubro de 2013 
FY-3C Fengyun-3C CZ-4C Chang Zheng-4C (Y12) 
(829 /826/98,8/ 101,45) 
Kuaizhou-1 

(307 /278 /96,65 / 90,37) 
Soyuz TMA-10M 

(416 /414/51,65/92,86) 
CASSIOPE 

(1474 /326/81/102,99) 
CUSat-l 

(1470 /325/80,99/ 102,94) 
DANDE 

(1476 /326 / 80,99 / 103,01) 
POPACS-1 

(1467 /324/81/102,9) 
POPACS-2 

(1473 /324/81,02/102,95) 
POPACS-3 

(1474 /326/81/102,98) 
CUSat-2 

(1472 /320/81,01/102,9) 
Astra-2E 

(35791 /35781/0,08/ 1436,06) 
SJ-16 Shigian-16 

(615 /601/74,98 / 96,86) 
Sirius FM-6 

(35798 / 35776 / 0,03 / 1436,11) 
YG-18 Yaogan Weixing-18 
(513/510/97,55 /94,85) 


Minotaur-V 


14405 Rokot/Briz-KM (4926391838/72519) 


Epsilon 


Atlas-V/531 (AV-041) 


Kuaizhou 
11A511U-FG Soyuz-FG (E15000-046) 


Falcon-9 v1.1 (F1) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93539/99540) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y25) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93535/99542) 


CZ-2C Chang Zheng-2C 
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Outros Objectos Catalogados 


A tabela indica os objectos catalogados em órbita no mês de Outubro de 2013. 


Data Lançamento Des. Int. NORAD Designação 
Veículo Lançador Local de Lançamento 

31 Agosto 2013-045B 39238 Blok DM-SLB n.º 6L 
Zenit-3SLB/DM-SLB (SLB60.6/6JI) Baikonur LC45 PU-1 

14 Março 2008-011DB 39324 (Destroço) Briz-M (88525) 


8K82KM Proton-M/Briz-M (53525/88525) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
São catalogados 8 objectos resultantes do lançamento 2008-011 


14 Março 2008-011DJ 39331 (Destroço) Briz-M (88525) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (53525/88525) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


04 Setembro 2010-042D 39332 (Destroço) 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 13) Xichang, LC2 


São catalogados 8 objectos resultantes do lançamento 2010-042 


04 Setembro 2010-042] 39337 (Destroço) 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E (Y 13) Xichang, LC2 

31 Outubro 2010-0570 39338 (Destroço) 
CZ-3C Chang Zheng-3C (Y5) Xichang, LC2 


São catalogados 19 objectos resultantes do lançamento 2010-057 


31 Outubro 2010-057W 39356 (Destroço) 
CZ-3C Chang Zheng-3C (Y5) Xichang, LC2 

19 Julho 2013-037] 39357 (Destroço) 
CZ-4C Chang Zheng-4C Taiyuan, LC9 

25 Outubro 2013-057B 39359 Ultimo estágio 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y25) Jiuquan, LC43/603 

25 Outubro 2013-058B 39361 Briz-M (99542) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93535/99542) Baikonur, LC200 PU-39 

25 Outubro 2013-058C 39362 Tanque Briz-M (99542) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93535/99542) Baikonur, LC200 PU-39 

29 Outubro 2013-059B 39364 Ultimo estágio 
CZ-2C Chang Zheng-2C Taiyuan, LC9 

29 Outubro 2013-0590 39365 (Destroço) 
CZ-2C Chang Zheng-2C Taiyuan, LC9 


São catalogados 4 objectos resultantes do lançamento 2010-059 


29 Outubro 2013-059F 39368 (Destroço) 
CZ-2C Chang Zheng-2C Taiyuan, LC9 

29 Setembro 2013-055 AC 39369 (Destroço) DANDE 
Falcon-9 v1.1 (F1) Vandenberg AFB, SLC-4E 
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Lançamentos orbitais previstos para Dezembro de 2013 e Janeiro de 2014 


Dia (UTC) 
Dezembro 
01 (1730:00) 
03 (2241:00) 


05 


08 (1212:00) 
09 (0326:00) 
12 


18 (0307:00) 


19 (0912:18) 


20 (1702:00) 
20 


23 


25 
26 (1049:56) 


29 


Janeiro 
04 


24 


Eds 


Lançador 


CZ-3B/GIII Chang Zheng-3B/GIII (Y23) 
Falcon-9 v1.1 (F2) 


Atlas-V/501 


8K82KM Proton-M/Briz-M (93544/99546) 
CZ-4B Chang Zheng-4B (Y12) 
Delta-IV-M-+(5,4) (D364) 


Antares-120 


Carga Local 


Chang'e-3 / Yutu Xichang, LC3 


SES-8 Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
NROL-39 (Topaz-3 FIA-Radar 3) Vandenberg AFB, SLC-3E 
ALICE, SMDC-ONE 2.3 (Charlie), 

SMDC-ONE 2.4 (David), SNaP, 

TacSat-6, FIREBIRD-A, 

FIREBIRD-B, AeroCube-5A, 

AeroCube-5B, IPEX (CP 8), 

CUNYSAT-1, M-Cubed/COVE-2 


Inmarsat-V-F1 Baikonur, LC200 PU-39 


CBERS-3 (Ziyuan-1(3)) Taiyuan, LC9 


GPS-HF SV-5 Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
Cygnus Orb-1 (CRS1) 
Flock-1 (x28), LitSat-1, 
LituanicaSAT-1, ArduSat-2, 
SkyCube-l, UAPSat-1 


Wallops Island MARS, LP-0A 


372RN21B Soyuz-STB/Fregat-MT (005/1032/VS06) 


CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 
Falcon-9 v1.1 (F3) 


Soyuz-2-1/Volga (001/001) 


Rokot-M/Briz-KM (4923931130/72520) 
8K82KM Proton-M/Briz-M (93541/99543) 


CZ-4B Chang Zheng-4B 


GSLV-DS5 (Mkll) 
Atlas-V/401 


Ariane-SECA (VA216) 
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Gaia CSG Kourou (Sinnamary), ZLS 


Túpac Katari 'TK Sat-1' Xichang, LC2 
Thaicom-6 Cabo Canaveral AFS, SLC-40 


SKRL-756 (D, SKRL-756 (11) 
AIST 


GIK-1 Plesetsk, LC43/4 


Rodnik-S (x3) GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


Ekspress-AMS Baikonur, LC81 PU-24 


GF-2 Gaofen-2 Taiyuan, LC9 
BRITE-PL-2 "Heweliusz" (CanX-3D) 


GSAT-14 Satish Dawan SHAR, SLP 
TDRS-L Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


Astra-5B, Amazonas-4A CSG Kourou, ELA3 


101 


Em Órbita 


Próximos Lançamentos Tripulados 


25 de Março de 2014 Soyuz TMA-12M 
Alexander Vikentyevich Skvortsov (2): Oleg Germanovich Artemyev (1); Steven Ray Swanson (3) 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev; Elena Olegovna Serova; Barry Eugene Wilmore 


28 de Maio de 2014 Soyuz TMA-13M 
Maksim Viktorovich Surayev (2); Gregory Reid Wiseman (1); Alexander Gerst (1) 
Anton Nikolayevich Shkaplerov; Samatha Cristoforetti; Terry Wayne Virts 


30 de Setembro de 2014 Soyuz TMA-14M 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev (2): Elena Olegovna Serova (1); Barry Eugene Wilmore (2) 
Gennady Ivanovich Padalka; Mikhail Borisovich Korniyenko; Scott Joseph Kelly 


1 de Dezembro de 2014 Soyuz TMA-15M 
Anton Nikolayevich Shkaplerov (2); Samatha Cristoforetti (1); Terry Wayne Virts (2) 
Oleg Dmitiyevich Kononenko; Kimiya Yui; Kjell Norwood Lindgren 


30 de Março de 2015 Soyuz TMA-16M 
Gennady Ivanovich Padalka (4); Mikhail Borisovich Korniyenko (2); Scott Joseph Kelly (4) 
Aleksey Nikolayevich Ovchinin ; Sergei Aleksandrovich Volkov; Jeffrey Williams 


30 de Maio de 2015 Soyuz TMA-17M 
Oleg Dmitiyevich Kononenko (3): Kimiya Yus (1); Kjell Norwood Lindgren (1) 
Sergei Viktorovich Zalyotin; Timothy Peake; Timothy Lennart Kopra 


30 de Setembro de 2015 Soyuz TMA-18M 
Sergei Aleksandrovich Volkov (3); Andreas Mogensen (1); Sarah Brightman (1) 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


30 de Novembro de 2015 Soyuz TMA-19M 
Sergei Viktorovich Zalyotin (3); Timothy Peake (1); Timothy Lennart Kopra (2) 


22? de Março de 2016 Soyuz TMA-20M 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Cosmonauta russo; Astronauta dos EUA 


22 de Maio de 2016 Soyuz TMA-21M 
Cosmonauta russo; Astronauta da ESA (2); Astronauta dos EUA 
Cosmonauta russo; Astronauta da JAXA (2); Astronauta dos EUA 
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Lançamentos Suborbitais 


A seguinte tabela tenta fazer uma listagem de todos os lançamentos suborbitais realizados. Entre os lançamentos que se pretende 
listar estarão os lançamentos de mísseis balísticos intercontinentais ou de outros veículos com capacidade de atingir a órbita 
terrestre mas que são utilizados em lançamentos suborbitais. A listagem é baseada em informação recolhida na rede informática 
mundial, através de pesquisa quase diária por parte do autor, e de múltipla informação recebida de várias fontes entre as quais se 
encontram as várias agências espaciais. 


Esta lista estará sempre incompleta pois será quase impossível obter a informação de todos os lançamentos suborbitais realizados 
(por exemplo, muitos testes de mísseis balísticos podem ser secretos e a informação recebida poderá, quase de certeza, ser muito 
escassa). 


Muitas vezes são realizados lançamentos suborbitais por foguetões sonda mas que não atingem altitudes orbitais. 


Alguns dados foram cedidos por Jonathan McDowell (http://www .planet4589.org/space/]sr/jsr.html). 


Data Hora Nome Lançador Local Apogeu (km) 
03 Set. 0616 Alvo radar Silver Sparrow F-15, Mar Mediterrâneo 150 (2) 
06 Set. 0520 Bulava K-550, Mar Branco 100 (2) 
10 Set. 2229 MBRV (2) aaa Nha de Wake 300 (2) 
10 Set. 2229 MBRV (2) eMRBM C-17, Oceano Pacífico 300 (2) 
10 Set. 22M Aegis KV SM-3 USS Decatour, Oc. Pacífico 300 (2) 
10 Set. 2229 THAAD THAAD Ilha de Meck 100 (2) 
10 Set. 2229 THAAD THAAD Ilha de Meck 100 (2) 
I0 Set. 21102) Trident D-5 SSBN, Oceano Atlântico 1000 (2) 
10 Set. 21102) Trident D-5 SSBN, Oceano Atlântico 1000 (2) 
12. Set. Trident D-5 SSBN, Oceano Atlântico 1000 (2) 
12 Set. Trident D-5 SSBN, Oceano Atlântico 1000 (2) 
I5 Set. 0920 Agni-V Ilha de Wheeler, IC4 800 (12) 
I9 Set. 0030 ARAV-C++ Kauai 150 (2) 
19 Set. 0032 (2) Aegis KV SM-3-1B USS Laje Erie 150 (2) 
19 Set. 0032 (2) Aegis KV SM-3-1B USS Laje Erie 150 (2) 
22 Set. 1001  Mk-21 Minuteman-II Vandenberg AFB, LFIO 1300 (2) 
26 Set. 1033  Mk-2] Minuteman-II Vandenberg AFB, LFO9 1300 (2) 
04 Out. 0533 Alvo FTM-22 ARAV-ER Kauai 300 (2) 
04 Out. 0537 (2) Aegis KV SM-3-1B USS Lake Erie 150 (2) 
07 Out. 0345  Prithyvi Prithva-II Chandipur 100 (2) 
08 Out. 0650 (2) Prithvi Prithvi-lI Chandipur 100 (2) 
10 Out. 1339 Topol Kapustin Yar 1000 (12) 
23 Out. 1800 NASA 36.290US Black Brant-IX White Sands 278 (2) 
30 Out. Topol GIK-1 Plsestsk 1000 (2) 
30 Out. R-36M2 Yasmiy 1000 (2) 
30 Out. Shtil K-117, Mar de Barents 1000 (2) 
30 Out. Volna L-433, Mar de Okhotsk 1000 (2) 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Ies) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior 
será o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada 
pelo motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( l (tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o 
valor do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível 
sólido não podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de 
operação para uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num 
determinado estágio. É necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é 
bastante superior ao tempo de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso especifico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. 
Após o lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita 
final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário 
para levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


RI 
Av = | E dt 
Em 


Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa 
direcção constante, a expressão em cima simplifica para 


E flal di= joy = 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Parâmetros orbitais 


Apogeu: ponto de altitude máxima da órbita. 
Perigeu: ponto de altitude minima da órbita. 


Nodos ascendente e descendente da órbita: satellite 
são os pontos de intersecção da órbita com o é 
plano equatorial. Nodo ascendente é aquele 
que o satélite atravessa no Equador quando se 
dirige do Sul para o Norte. Nodo descendente 
é aquele que o satélite atravessa no Equador 
quando se dirige do Norte para o Sul. A “linha 
dos nodos” é aquela que liga os nodos 
ascendente e descendente, passando pelo 
centro da Terra. 












Equatorial 
Plane 






4 
€ Hd Ascending Node 
Inclinação (ND): ângulo entre o plano orbital do a E AD CPR 
satélite e o plano equatorial da Terra. e 
Inclinações próximas a 0º correspondem às 
chamadas órbitas equatoriais. Inclinações 
próximas a 90º correspondem às chamadas 
órbitas polares pois cobrem os dois pólos. 
Orbitas com inclinação entre 0º e 90º rodam 
no mesmo sentido que a Terra (Oeste - Este) e 
por isso são denominadas de "progressivas". 
Orbitas com inclinação maior que 90º rodam no sentido contrário à Terra (Este - Oeste) e por isso são chamadas de "retrógradas". 
Inclinações maiores que 50º e menores que 130º correspondem a órbitas "polares" pois atingem latitudes altas. Inclinações menores 


que 40º correspondem a órbitas próximas ao Equador. 





Apogee | satellite Orbit 


Ascensão recta do nodo ascendente (Right Ascension of Ascending Node - RAAN -€)): ângulo entre o primeiro ponto de Aires 
e o nodo ascendente. Segundo valor que alinha a elipse orbital no espaço, considerando que a inclinação é o primeiro. 


Argumento do perigeu (Argument of perigee - 0): é o ângulo medido no plano orbital, na direcção do movimento, do nodo 
ascendente ao perigeu. É o ângulo entre o eixo maior da elipse (linha entre o perigeu e o apogeu) e a linha dos nodos, medido no 
plano da órbita. Varia entre 0º e 360º, sendo igual a 0º quando o perigeu está no nodo ascendente, e 180º quando o satélite está 
mais longe da Terra (apogeu) cruzando o Equador em movimento ascendente. Determina a posição da elipse orbital no plano 


orbital, visto que a inclinação 1 e a ascensão recta €). determinam a posição do plano orbital no espaço. 
Excentricidade: determina a forma da elipse orbital. Círculo: Excentricidade = 0; Elipse longa e estreita: Excentricidade = 1. 


Movimentação média (Mean motion - n): velocidade angular média do satélite (em revoluções por dia) em uma órbita elíptica: n 
= 2.7 /T onde Té o período orbital. Parâmetro relacionado com o tamanho da órbita (distância do satélite à Terra). 


Anomalia média (Mean anomaly - M): especificação da posição do satélite na órbita numa dada época. Ângulo medido a partir 
do perigeu na direcção do movimento do satélite, que um satélite teria se se movesse em velocidade angular constante. 


Anomalia verdadeira: ângulo no plano orbital do satélite entre o perigeu e a posição do satélite medido na direcção do movimento 
do satélite. 


Elementos keplerianos: descrevem a forma e orientação de uma órbita elíptica em torno da Terra, bem como a posição de um 
satélite naquela órbita em uma dada época (data e hora de referência): argumento do perigeu, ascensão recta do nodo ascendente, 
anomalia média, semi-eixo maior, inclinação e excentricidade. 


Perturbações: existem os seguintes tipos de perturbações: Geopotencial - devido ao achatamento terrestre, ou seja, ao desvio 
principal da Terra em relação à forma esférica; altera a orientação do plano orbital no espaço sem alterar a inclinação; altera a 
orientação da elipse no plano orbital; Atracão lunissolar - devido às acções atractivas do Sol e da Lua; afecta todos os elementos 
orbitais, diminuindo a altura do perigeu e, consequentemente, afectando o tempo de vida do satélite; Arrasto (atrito) atmosférico 
- devido ao atrito com a atmosfera; diminuição do semi-eixo maior, da excentricidade e do período de revolução. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogênio. No seu estado puro o N,04 contém menos de 0,1% 
de água. O N50, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. 
Este oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto 
inflamará materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O 
NO, é fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de 
combustão. Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em 
dióxido de nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de 
nitrogénio puro. Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ( (CH;)»NNH, ) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido 
altamente tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente 
miscível com a água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus 
vapores são altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/em” : 
sendo o seu ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao 
choque, a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode 
formar misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a 
electricidade estática, chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de 
destilação. Tem uma densidade de 1,14 g/c*, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH; é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH; é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não 
pode ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/em”, sendo o seu ponto de 
congelação a -259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de 
todos os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 


Constantes 
Algumas constantes de interesse: 
e 7726m/s (8000), Velocidade orbital terrestre a uma altitude de 300 km 
e 3075m/s (3000), Velocidade orbital na órbita geossincrona (35786 km) 
e 637lkm (6400), Raio médio da Terra 
e 6378km (6400), Raio equatorial da Terra 
e 1738km (1700), Raio médio da Lua 
e 5974e24kg (6e””), Massa da Terra 
e 7348e22kg (7º), Massa da Lua 
e 1.989e30kg (2eº), Massa do Sol 
e 3.986e14 m/s” (4e!'9, Constante gravitacional vezes a massa da Terra 
e 4903e12m'/s“” (5e'?), Constante gravitacional vezes a massa da Lua 
e 1.3278220m'/s“ (13e”), Constante gravitacional vezes a massa do Sol 
e 384401 km (4º), Distância media entre a Terra e a Lua 
e 1.496ellm (15e'º), Distância media entre a Terra e o Sol (Unidade astronómica) 
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